Analisi aeroelastica mediante software MSC Nastran di un biplano UAV ad energia solare per missioni H.A.L.E by MOISE', MATTEO
Universita` di Pisa
Facolta` di Ingegneria
Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale
Curriculum Strutturale
Tesi di Laurea Specialistica
Analisi Aeroelastica mediante software MSC.Nastran di un Biplano
UAV ad Energia Solare per Missioni di tipo HALE
Relatori Candidati
Prof. Ing. Aldo Frediani Andrea Isoppo
Dott. Ing. Vittorio Cipolla Matteo Moise`
Anno Accademico 2010-2011
Thank you Mario! But
our Princess is in another
castle!
Mushroom
Un due tre... Un due tre...
Ed ora via...
Anacleto
Developing a finite element model by hand is a time consuming, tedious,
and error-prone activity
MSC Nastran Getting Started User’s Guide
Indice dei contenuti
1 Introduzione 1
1.1 Cenni Storici . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2
1.2 L’incidente dell’Helios . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6
1.3 Configurazioni UAV HALE e Best Wing System . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
1.4 Configurazione del SPB (Solar Powered Biplane) . . . . . . . . . . . . . . . . 12
1.4.1 Il problema della stabilita` del SPB (Solar Powered Biplane) . . . . . . 14
1.5 Scopi della tesi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
2 Sviluppo concettuale del Modello Strutturale 18
2.1 Struttura alare . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
2.1.1 Longheroni . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
2.1.2 Centine . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.2 Ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.2.1 Longheroni . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.2.2 Centine . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
2.2.3 Supporti per Motori e Carrelli . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.3 Collegamenti tramite MPCs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
2.4 Masse non strutturali distribuite . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.5 Tabelle di riferimento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.6 Modello semplificato (BEAM) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.6.1 Strutture alari . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31
2.7 Resoconto sui pesi in accordo con il modello FEM . . . . . . . . . . . . . . . 33
3 Sviluppo di un Modello Parametrico mediante l’utilizzo del Software Matlab 34
3.1 Creazione del file .BDF . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
3.1.1 Parametri e struttura dell’algoritmo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36
3.1.2 Algoritmo centrale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39
v
INDICE DEI CONTENUTI vi
3.1.3 Discretizzazione della sezione . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
3.1.4 Discretizzazione lungo l’apertura alare . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
3.1.5 Creazione delle centine . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
3.1.6 Creazione di nodi chiave e degli MPCs . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
3.1.7 Creazione dell’ala anteriore . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48
3.1.8 Creazione delle ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48
3.1.9 Creazione delle proprieta` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50
3.2 Utilizzo del comando split sugli elementi monodimensionali . . . . . . . . . . 52
3.3 Creazione del file .SES . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
3.4 Creazione del modello BEAM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54
4 Analisi preliminari delle Strutture Alari 57
4.1 Configurazioni considerate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58
4.1.1 Sezione di riferimento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58
4.1.2 Sezione I . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59
4.1.3 Sezione II . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59
4.1.4 Sezione III . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 61
4.2 Modelli e prove effettuate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
4.3 Risultati . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
4.4 Analisi sulla struttura alare completa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72
5 Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 77
5.1 Modello Aerodinamico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77
5.2 Interfaccia tra Modello Strutturale ed Aerodinamico: Definizione delle Spline . 84
5.3 Impostazione dell’Analisi Aeroelastica Statica . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86
5.3.1 Impostazione dei parametri per le analisi effettuate . . . . . . . . . . . 87
5.4 Risultati dell’Analisi Aeroelastica Statica . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88
5.4.1 Analisi del primo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88
5.4.2 Analisi del secondo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96
5.4.3 Analisi del terzo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99
5.4.4 Considerazioni sui casi analizzati . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
5.4.5 Analisi dettagliata dei risultati relativi alla configurazione vincente . . . 103
5.5 Analisi di Flutter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 116
5.5.1 Impostazione dell’analisi di flutter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120
5.6 Analisi di flutter della struttura con controventature alari . . . . . . . . . . . . 123
5.6.1 Analisi di trim della soluzione con controventature . . . . . . . . . . . 130
6 Conclusioni e sviluppi futuri 132
INDICE DEI CONTENUTI vii
A Cenni sul metodo degli elementi finiti e sugli elementi utilizzati nel modello
strutturale 135
A.1 Cenni sull’analisi agli elementi finiti . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 135
A.2 Metodo degli Spostamenti . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 137
A.3 Metodo degli elementi finiti . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138
A.4 Panoramica sugli elementi utilizzati nel modello strutturale . . . . . . . . . . . 140
A.5 Elementi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
A.5.1 Nodi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
A.5.2 Elementi bidimensionali CQUAD4 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142
A.5.3 Elementi monodimensionali CBAR e CBEAM . . . . . . . . . . . . . . 142
A.5.4 Elementi non dimensionali CONM2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 143
A.6 Connessioni o MPCs . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144
A.6.1 Connessioni cinematiche RBE2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145
A.6.2 Connessioni con ripartizione dei carichi RBE3 . . . . . . . . . . . . . . 145
A.7 Proprieta` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 147
A.7.1 Proprieta` per elementi monodimensionali . . . . . . . . . . . . . . . . 147
A.7.2 Proprieta` per elementi bidimensionali PCOMPG . . . . . . . . . . . . 148
A.8 Materiali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 149
B Fenomeni Aeroelastici 151
B.1 Aeroelasticita` Statica . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 152
B.1.1 Ala diritta rigida vincolata elasticamente a torsione . . . . . . . . . . . 152
B.1.1.i Divergenza Torsionale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 152
B.2 Ali Diritte di Elevato Allungamento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 154
B.3 Efficienza ed Inversione dei Comandi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 158
B.4 Effetto delle deformazioni flessionali sul fenomeno della Divergenza Torsionale 159
B.5 Effetti Aeroelastici sulla Distribuzione di Portanza . . . . . . . . . . . . . . . 160
B.5.1 Condizioni di volo Simmetrico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 160
B.5.1.i Noto l’assetto rigido dell’ala, calcolare il fattore di carico “n”. 160
B.5.1.ii Noti il fattore di carico e la velocita` di volo “U0”, determinare
l’assetto dell’ala e la distribuzione di portanza. . . . . . . . . 161
B.5.2 Condizioni di Volo Antisimmetrico : Manovra di alettone . . . . . . . . 162
B.5.2.i Caso p = 0 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 164
B.5.2.ii Caso p˙ = 0 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165
B.6 Ali a Freccia . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165
B.7 Il Flutter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171
INDICE DEI CONTENUTI viii
B.7.1 Cenni sull’aerodinamica non stazionaria di un profilo in un fluido
incomprimibile . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171
B.7.2 Flutter di un modello rigido a due gradi di liberta` . . . . . . . . . . . . 175
B.7.2.i Soluzione del determinante del flutter . . . . . . . . . . . . . 177
B.7.3 Analisi di flutter con metodi numerici . . . . . . . . . . . . . . . . . . 183
C Analisi Aeroelastica con il Software MSC.Nastran 186
C.1 Sviluppo di un modello . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187
C.1.1 Modello Strutturale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187
C.1.2 Modello Aerodinamico . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187
C.1.2.i Teorie aerodinamiche implementate internamente al software
MSC.Nastran . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 189
C.1.2.ii Integrazione delle teorie con risultati sperimentali . . . . . . 191
C.1.3 Connessione del Modello Strutturale con il Modello Aerodinamico . . . 191
C.2 Aeroelasticita` Statica (SOL144) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 192
C.2.1 Equazioni del Moto . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 193
C.2.1.i Analisi di divergenza . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 194
C.3 Analisi di Flutter (SOL 145) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 195
C.3.1 Matrice Aerodinamica Generalizzata . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 195
C.3.2 Interpolazione della matrice Aerodinamica Generalizzata . . . . . . . . 196
C.3.3 Metodi di risoluzione del flutter interni al software MSC.Nastran . . . . 197
C.3.3.i Metodo “k” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 197
C.3.3.ii Metodo “kE” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 199
C.3.3.iii Metodo “p− k” . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 199
C.4 Impostazione di analisi aeroelastiche statiche e di flutter in ambiente patran . . 201
C.5 Creazione dei subcase per l’analisi Aeroelastica Statica . . . . . . . . . . . . . 201
C.6 Impostazione della analisi di flutter . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 205
D Panoramica del file di input per la creazione del modello strutturale 207
Bibliografia 212
Elenco delle figure
1.1 Sunrise II (1975) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2
1.2 Solaris (1976) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
1.3 Pathfinder . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3
1.4 Centurion . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4
1.5 Helios Prototype 01 (HP01) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5
1.6 Raffronto tra le varie configurazioni del progetto ERAST . . . . . . . . . . . . . . . 6
1.7 L’incidente dell’HP03 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8
1.8 Heliplat . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
1.9 SHAMPO . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
1.10 Zephyr . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
1.11 Best Wing System . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
1.12 Un rendering della configurazione studiata del SPB (Solar Powered Biplane) . . . . . 11
1.13 Schema della configurazione considerata . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
1.14 Schema delle forze aerodinamiche agenti sul SPB (Solar Powered Biplane) . . . . . . 16
1.15 Schema per il calcolo del BFAF . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
2.1 Panoramica sulla struttura bi-longherone del semivelivolo . . . . . . . . . . . . . . . 18
2.2 Soluzioni costruttive e efficienza della luce riflessa . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
2.3 Sezione quotata . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
2.4 Raffigurazione di una centina . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.5 Quotatura delle sezioni dei profilati costituenti le centine . . . . . . . . . . . . . . . 21
2.6 Sezione di un ala verticale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
2.7 Schematizzazione delle centine con elementi CBAR . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23
2.8 Modellazione delle ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23
2.9 Effetto delle controventature nelle ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23
2.10 Schematizzazione del montaggio di un carrello e di un motore . . . . . . . . . . . . 24
2.11 Sezione con legenda di un’ala nel modello SHELL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25
2.12 Sezione in corrispondenza di una delle ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.13 Prima schematizzazione della massa degli accumulatori . . . . . . . . . . . . . . . . 26
2.14 Schematizzazione degli accumulatori . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
2.15 Zone interessate dalla NSM relativa al rivestimento . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.16 Confronto di una sezione del longherone sviluppata nei due casi . . . . . . . . . . . 31
2.17 Elementi beam con impressa la forma delle proprieta` assegnate . . . . . . . . . . . . 32
3.1 Schema logico del processo di parametrizzazione . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35
3.2 Rapporti per la definizione della geometria dei longheroni . . . . . . . . . . . . . . . 37
ix
ELENCO DELLE FIGURE x
3.3 Processo logico per la creazione dei nodi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39
3.4 Processo di creazione degli elementi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40
3.5 Suddivisione e numerazione della sezione alare . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 41
3.6 Discretizzazione delle sezioni di dorso e ventre . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 42
3.7 Esempio per il posizionamento dei nodi chiave lungo l’apertura . . . . . . . . . . . . 42
3.8 Esempi di realizzazione di set di coordinate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 44
3.9 Longheroni formati da elementi SHELL su Patran . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 44
3.10 Realizzazione delle centine . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45
3.11 Vincolo rigido alla base del longherone . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 46
3.12 Esempio di calcolo della posizione del centro di taglio . . . . . . . . . . . . . . . . . 47
3.13 Realizzazione e esempio di ala verticale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49
3.14 Parametri relativi ai carrelli ed ai motori . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49
3.15 Riferimento locale appartenente ai singoli elementi . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51
3.16 Panoramica sulle proprieta` assegnate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51
3.17 Esempi di utilizzo di elementi BEAM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 52
3.18 Esempio di utilizzo in sequenza del comando split . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53
3.19 Sintassi del file .RPT . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55
4.1 Soluzioni geometriche relative al longherone anteriore . . . . . . . . . . . . . . . . . 57
4.2 Sezione dei longheroni nella configurazione di riferimento . . . . . . . . . . . . . . . 58
4.3 Sezione dei longheroni nella configurazione I . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59
4.4 Sezione dei longheroni nella configurazione II . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60
4.5 Esempio di soluzione costruttiva di un longherone anteriore . . . . . . . . . . . . . . 60
4.6 Sezione della soluzione costruttiva . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 61
4.7 Schema delle prove effettuate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63
4.8 Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MX , k > 0 . . . . . . . . . . 64
4.9 Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MX , k < 0 . . . . . . . . . . 64
4.10 Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MY , k > 0 . . . . . . . . . . 65
4.11 Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MY , k < 0 . . . . . . . . . . 65
4.12 Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k > 0 . . . . . . . . . . . . . 68
4.13 Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k > 0, vista laterale . . . . . 68
4.14 Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k < 0 . . . . . . . . . . . . . 69
4.15 Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k < 0, vista laterale . . . . . 69
4.16 Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0 . . . . . . . . . . . . . 70
4.17 Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0, vista laterale . . . . . . 70
4.18 Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k < 0 . . . . . . . . . . . . . 71
4.19 Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0, vista laterale . . . . . . 71
4.20 Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo . . . . . . . 73
4.21 Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo, vista laterale 73
4.22 Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo . . . . . . 74
4.23 Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo, vista laterale 74
4.24 Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo . . . . . 75
4.25 Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo, vista laterale 75
4.26 Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo . . . . . 76
4.27 Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo, vista
laterale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76
5.1 Modello aerodinamico del SPB (Solar Powered Biplane) . . . . . . . . . . . . . . . . 79
5.2 Visualizzazione grafica del valore dell’aspect ratio in ciascun elemento aerodinamico . 79
ELENCO DELLE FIGURE xi
5.3 Visualizzazione grafica del valore del numero di elementi aerodinamici lungo la corda
diviso per la lunghezza d’onda dell’oscillazione a frequenza piu` alta . . . . . . . . . . 80
5.4 Profilo eppler e210 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80
5.5 Schematizzazione del camber del profilo eppler e210 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81
5.6 Schema per il calcolo del punto neutro del velivolo . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82
5.7 Visualizzazione dei nodi strutturali appartenenti alle ali orizzontali utilizzati nella
definizione delle spline . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85
5.8 Visualizzazione dei nodi strutturali appartenenti alle ali verticali utilizzati nella defini-
zione delle spline . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85
5.9 Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il primo caso
analizzato . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89
5.10 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il primo caso analizzato ottenuta
trascurando gli effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90
5.11 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il primo caso analizzato ottenuta
considerando gli effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90
5.12 Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il primo caso analizzato . . . . . . . . 91
5.13 Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il primo caso analizzato . . . . . . . 92
5.14 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane), modello BEAM, per il primo caso
analizzato ottenuta trascurando gli effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . 94
5.15 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane), modello BEAM , per il primo caso
analizzato ottenuta considerando gli effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . 94
5.16 Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il primo caso analizzato (modello BEAM) 95
5.17 Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il primo caso analizzato (modello BEAM) 95
5.18 Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il secondo caso
analizzato . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96
5.19 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il secondo caso analizzato, analisi
rigid trim, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97
5.20 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il secondo caso analizzato, analisi
flexible trim, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98
5.21 Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il secondo caso analizzato . . . . . . 98
5.22 Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il secondo caso analizzato . . . . . . 99
5.23 Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il terzo caso analizzato 99
5.24 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il terzo caso analizzato, analisi
rigid trim, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
5.25 Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il terzo caso analizzato, analisi
flexible trim, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101
5.26 Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il terzo caso analizzato . . . . . . . . 102
5.27 Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il terzo caso analizzato . . . . . . . . 102
5.28 Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per la configurazione
vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103
5.29 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta tenendo conto di effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . 104
5.30 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta tenendo conto di effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . 105
5.31 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta senza tener conto di effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . 105
5.32 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta senza tener conto di effetti aeroelastici, unita` in metri . . . . . . . . . . . . 106
ELENCO DELLE FIGURE xii
5.33 Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sull’ala anteriore ottenute
per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 107
5.34 Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sull’ala posteriore ottenute
per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 107
5.35 Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sulla prima ala verticale a
partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . 108
5.36 Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sulla seconda ala verticale a
partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . 108
5.37 Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sull’ala verticale di estremita`
a partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . 109
5.38 Tensioni assiali negli elementi BEAM, unita` in Pascal . . . . . . . . . . . . . . . . . 109
5.39 Posizione dei punti di controllo (C,D,E ed F) nelle sezioni degli elementi BEAM utilizzati110
5.40 Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto C), unita` in Pascal . . . . . . . . . 111
5.41 Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto D), unita` in Pascal . . . . . . . . . 111
5.42 Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto E), unita` in Pascal . . . . . . . . . 112
5.43 Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto F), unita` in Pascal . . . . . . . . . 112
5.44 Tensioni presenti negli strati unidirezionali, componente “x”, unita` in Pascal . . . . . 113
5.45 Tensioni presenti negli strati unidirezionali, componente “y”, unita` in Pascal . . . . . 113
5.46 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta trascurando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri . . . . . 114
5.47 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta trascurando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri . . . . . 115
5.48 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta considerando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri . . . . 115
5.49 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente
ottenuta considerando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri . . . . 116
5.50 Primo modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . . . 117
5.51 Secondo modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . 118
5.52 Terzo modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . . . 118
5.53 Quarto modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
5.54 Quinto modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . . 119
5.55 Sesto modo proprio della configurazione “vincente” . . . . . . . . . . . . . . . . . . 120
5.56 Risultati dell’analisi di flutter relativi alla configurazione “vincente” . . . . . . . . . . 122
5.57 Andamento della frequenza relativa a ciascun modo di flutter al variare della velocita` 122
5.58 Schema della soluzione adottata al fine di aumentare la rigidezza flessionale nel proprio
piano delle strutture dei cassoni alari . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 123
5.59 Primo modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . . . 124
5.60 Secondo modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . 125
5.61 Terzo modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . . . 125
5.62 Quarto modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . . 126
5.63 Quinto modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . . 126
5.64 Sesto modo proprio della configurazione con controventature . . . . . . . . . . . . . 127
5.65 Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella
struttura del cassone alare in condizioni di crociera, grafico V-g . . . . . . . . . . . . 128
5.66 Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella
struttura del cassone alare in condizioni di crociera, grafico V-f . . . . . . . . . . . . 128
5.67 Risultati dell’analisi di flutter relativa all configurazione con controventature nella
struttura del cassone alare a quota zero, grafico V-g . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
ELENCO DELLE FIGURE xiii
5.68 Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella
struttura del cassone alare a quota zero, grafico V-f . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129
5.69 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione con contro-
ventature nella struttura dei cassoni alari ottenuta considerando gli effetti aeroelastici,
unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 131
5.70 Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione con contro-
ventature nella struttura dei cassoni alari ottenuta considerando gli effetti aeroelastici,
unita` in metri . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 131
A.1 Il Processo agli Elementi Finiti . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 136
A.2 Elemento monodimensionale a due nodi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 137
A.3 Sistema di due molle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 137
A.4 Esempi di elementi con tre gradi di liberta` per nodo . . . . . . . . . . . . . . . . . . 139
A.5 Sistema di riferimento locale dell’elemento monodimensionale . . . . . . . . . . . . . 144
A.6 Sistema di forze equivalenti in un elemento RBE3 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 146
B.1 Collocazione delle varie discipline legate all’interazione tra fenomeni Aerodinamici, di
natura Elastica e di natura Inerziale . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 152
B.2 Sezione trasversale del tratto di ala . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 153
B.3 Ala diritta ad elevato allungamento . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 154
B.4 Sezione trasversale del tratto di ala. Caso di flap deflesso di un angolo β . . . . . . 158
B.5 Sezione alare di un ala rettilinea vincolata elasticamente a flessione e torsione . . . . 160
B.6 Schema di deflessione dell’alettone . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 163
B.7 Sistemi di riferimento per Ali a Freccia . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165
B.8 Scomposizione del vettore dx nelle due componenti dx¯ e dy¯ . . . . . . . . . . . . . 166
B.9 Accelerazione impulsiva di un profilo aerodinamico . . . . . . . . . . . . . . . . . . 172
B.10 Andamento della funzione di Wagner . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 173
B.11 Notazione utilizzata . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 174
B.12 Profilo alare vincolato torsionalmente e flessionalmente utilizzato per lo studio di
flutter a due gradi di liberta` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176
C.1 Interfaccia grafica per la creazione di un subcase per una analisi aeroelastica statica
in MSC.Flightloads . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 202
C.2 Interfaccia grafica per la definizione dei parametri di trim . . . . . . . . . . . . . . . 203
C.3 Interfaccia grafica per la gestione dei moti di corpo rigido del velivolo . . . . . . . . 204
C.4 Interfaccia grafica per la gestione della soluzione del problema del flutter mediante il
metodo PK . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 206
Elenco delle tabelle
1.1 Parametri per la configurazione considerata . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
2.1 Impilamento degli strati per longheroni delle ali verticali . . . . . . . . . . . . . . . . 22
2.2 Panoramica sul numero di entita` FEM utilizzate . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28
2.3 Mappa degli ID dei nodi . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29
2.4 Mappa delle proprieta` . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30
2.5 Pesi totali e parziali delmodello FEM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33
4.1 Impilamento degli strati nella configurazione di riferimento . . . . . . . . . . . . . . 59
4.2 Impilamento degli strati nelle varie parti della configurazione II . . . . . . . . . . . . 61
4.3 Impilamento degli strati nelle varie parti della configurazione III . . . . . . . . . . . . 62
4.4 confronto nei risultati delle prove di buckling . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66
4.5 confronto nei risultati delle prove di buckling sulla struttura alare . . . . . . . . . . . 72
5.1 Valori, in radianti, del normalwash in ogni tratto della mesh lungo la corda . . . . 81
5.2 Valori delle derivate aerodinamiche ottenute dall’analisi rigid trim . . . . . . . . . . 82
5.3 Valori dei parametri di trim utilizzati nelle analisi SOL 144 . . . . . . . . . . . . . . 87
5.4 Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroela-
stica per il primo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
5.5 Differenze nei valori delle deformate ottenute dai risultati delle analisi relative ai modelli
SHELL e BEAM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93
5.6 Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroela-
stica per il secondo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97
5.7 Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroela-
stica per il secondo caso . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100
5.8 Differenze nelle deformate ottenute nelle analisi dei casi analizzati . . . . . . . . . . 103
5.9 Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroela-
stica per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106
5.10 Differenze nei valori delle deformate ottenute dai risultati delle analisi relative ai modelli
SHELL e BEAM per la configurazione vincente . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 114
5.11 Frequenze relative ai primi sei modi propri della configurazione “vincente” . . . . . . 117
5.12 Frequenze relative ai primi sei modi propri della configurazione “vincente” . . . . . . 124
A.1 Struttura del file di input . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
A.2 Sintassi dell’entita` Nodo . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141
A.3 Sintassi dell’elemento CQUAD4 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142
xiv
ELENCO DELLE TABELLE xv
A.4 Sintassi dellelemento CBAR . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 143
A.5 Sintassi dellelemento CBEAM . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 143
A.6 Sintassi dell’elemento CONM2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144
A.7 Sintassi dell’MPC RBE2 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145
A.8 Sintassi dell’MPC RBE3 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 146
A.9 Sintassi della proprieta` PBAR . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 147
A.10 Sintassi della proprieta` PBARL . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 148
A.11 Sintassi della proprieta` PCOMPG . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 149
A.12 Sintassi del materiale MAT1 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 149




egli ultimi anni si registra un crescente interesse per i velivoli privi di pilota
(Unmanned Aerial Vehicle o UAV nel seguito) ed in particolare per quelli adatti
a missioni ad elevata altitudine e lunga durata (High Altitude Long Endurance
o HALE nel seguito). Immaginando infatti una classe di velivoli in grado di mantenersi
autonomamente in volo a quote superiori ai 15000 [m] per periodi dell’ordine di diversi
mesi, e` facile trovare una serie di applicazioni per cui potrebbero essere un’alternativa
meno costosa e, in casi specifici, piu` efficiente a quella dei satelliti:
• Utilizzo nelle telecomunicazioni, in particolare per aree difficilmente raggiungibili o
aree colpite da calamita` naturali;
• Monitoraggio di eventi naturali pericolosi come eruzioni, inondazioni ed incendi, e
monitoraggio di eventi sociali di grande portata;
• Missioni di sorveglianza, ricognizione ed intelligence, in ambito civile e militare;
• Utilizzo da parte delle forze dell’ordine per pattugliamento delle zone di confine,
terrestri o marittime, ad esempio per il controllo dell’immigrazione o di traffici illeciti;
• Qualsiasi altra missione in cui e` utile il monitoraggio remoto di alcune condizioni,
come ad esempio inquinamento ambientale o crescita delle colture.
Per realizzare velivoli con le caratteristiche descritte e` possibile sfruttare un sistema
di propulsione del tutto elettrico ed un apparato di alimentazione dotato di celle solari
ed accumulatori. Questo sistema deve essere in grado di garantire, durante il giorno,
l’energia necessaria sia al volo che a ricaricare gli accumulatori mentre, durante la notte,
1. Introduzione 2
l’energia accumulata deve essere sufficiente a mantenere in volo il velivolo fino alla nuova
alba. In queste condizioni sono necessarie grandi superfici, per il posizionamento di molte
celle solari, e bassi pesi, a causa sia della potenza limitata che la propulsione solare puo`
sviluppare, sia dei limiti sulla capacita` di immagazzinare energia dei sistemi di accumulo.
1.1 Cenni Storici
Fino dagli anni ’50, periodo nel quale fu sviluppata la tecnologia sia delle prima celle
solari, sia dei primi aeromodelli radiocomandati, sembro` naturale unire le due risorse per
creare un velivolo di ridotte dimensioni in grado di sostenersi in volo solamente grazie
all’energia fornita dal sole. E` stato solo pero` nel 1974 che tale idea ha preso forma in
maniera consistente con il primo velivolo a energia solare radiocomandato. Questo era
chiamato Sunrise I ed era stato sviluppato da R.J. Boucher per un programma della
Lockheed e costruito in California dalla Astro Flight company. Il modello esegu`ı diversi
voli con una durata massima continuativa di quattro ore, prima di essere danneggiato in
maniera irreparabile da una tempesta di sabbia. L’anno dopo l’esperienza fu replicata con
Figura 1.1: Sunrise II (1975)
il Sunrise II (fig. 1.1), leggermente piu` grande e con prestazioni maggiori, rovinato pero`
da un avaria al sistema di controllo. Parallelamente all’esperienza americana, sempre a
meta` degli anni 70, i tedeschi H.Bruss e F.Militky realizzarono un loro modello chiamato
Solaris (fig. 1.2), alimentato a pannelli solari, che pero` comp`ı solo pochi voli della durata
di qualche minuto alla quota di 50 [m].
Negli anni seguenti e fino ad oggi, la tecnologia e` stata applicata piu` volte a diversi
prototipi adatti a trasportare un equipaggio di una o due persone come ad esempio il
Gossamer Penguin (California, 1980), e la sua evoluzione Solar Challenger, che nel 1981
attraverso` la Manica. Nell’89 invece il Sunseeker attraverso` gli Stati Uniti, impiegando 21
voli e 121 ore, ma sfruttando una configurazione ad aliante e la presenza di termiche o
correnti ascensionali per mantenere la quota. In questo periodo infine e` stato collaudato lo
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Figura 1.2: Solaris (1976)
svizzero Solar Impulse; un velivolo notevolmente piu` grande rispetto ai suoi predecessori
in grado di trasportare 2 persone per tragitti lunghi, si prevede per l’anno a venire una
sua taversata dell’Atlantico.
La caratteristica insita nell’utilizzo di celle fotovoltaiche, ovvero la disponibilita` continua
di energia senza rifornimenti, pero`, ha reso il filone di studio piu` importante quello delle
piattaforme UAV HALE. Dagli inizi degli anni 80 infatti la NASA comincio` ad occuparsi
di queste nuove tecnologie e nel 1981 commissiono` alla AeroVironment la costruzione di un
velivolo che avrebbe dovuto avere un elevata autonomia ed una quota operativa superiore
ai 20000 [m]. Il progetto, chiamato HALSOL, pero`, si areno`, a causa dei limiti tecnologici
dell’epoca sull’accumulazione di energia creata dalle celle solari.
Il progetto e` stato ripreso nel 1993 quando l’ente per la difesa balistica americano
Figura 1.3: Pathfinder
sponsorizzo` la costruzione di un nuovo UAV HALE per il monitoraggio anti-missile: il
Pathfinder (fig. 1.3). Il progetto molto presto pero` venne spostato a causa di mancanza di
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fondi e integrato con l’ERAST (Environmental Research Aircraft Sensor Technology). In
questo caso lo scopo era diventato quello di sviluppare un dimostratore tecnologico che
aprisse la strada a velivoli non abitati in grado di mantenere quote intorno ai 20000 [m]
per lunghi periodi. Il Pathfinder infatti stabil`ı numerosi record, tra cui quello di massima
altitudine nel 1995, quando raggiunse quota 15400 [m]. Le tecnologie del velivolo furono
sviluppate ulteriormente negli anni seguenti e il Pathfinder fu trasferito presso il Pacific
Missile Range Facility a Barkin Sands, Hawaii, luogo ottimale per condurre test di
volo, in quanto molto soleggiato, con basso traffico aereo e con ecosistema variegato
per fare rilevamenti e acquisire foto. Nel 1997 la piattaforma solare miglioro` il suo
record personale di altitudine, portandolo a 21800 [m] e trasportando anche strumenti di
rilevamento. Il Pathfinder aveva un’apertura alare di 29.5 [m] ed un peso al decollo massimo
di 252 [kg]. Sempre dalla figura 1.3 si possono notare i due pod adibiti all’alloggiamento
degli accumulatori e della strumentazione ed i sei propulsori distribuiti lungo l’ala. Gli
accumulatori utilizzati comunque non erano in grado di sostenere un intero volo notturno
ed infatti l’autonamia del velivolo era di un intero volo diurno piu` 2-5 ore di volo in assenza
di luce.
Il Pathfinder ebbe un’evoluzione con il Pathfinder Plus, dotato di un tronco alare
Figura 1.4: Centurion
intermedio piu` lungo (maggiore apertura alare) e celle solari piu` efficienti; questo, il 6
Agosto 1998 durante un volo a Barkin Sands, stabil`ı un nuovo record di quota, arrivando
a 24400 [m].
Il vero successore del Pathfinder, pero`, e` stato il Centurion che ha raggiunto la quota
30000 [m] con un payload di 45 [kg], oppure di 24000 [m] con ben 272 [kg] di payload.
L’architettura delvelivolo e` rimasta invariata (fig. 1.4), ma l’apertura e` stata portata
a 61.8 [m] ed i pod da 2 a 4. Nonostante i record raggiunti l’autonomia del Centurion
rimaneva uguale a quella del suo predecessore.
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Infine con l’Helios (fig. 1.5) il progetto ERAST ha cercato di dimostrare finalmente
Figura 1.5: Helios Prototype 01 (HP01)
la fattibilita` del volo continuo (eternal flight) a quote elevatissime. Sono state costruite
due versioni; la prima (Helios Prototype 01, HP01) nel 2001, il cui scopo era superare il
record di quota, l’altra (Helios Prototype 03, HP03) nel 2003, al fine di rimanere in volo
per un tempo mai raggiunto fino a quegli anni. Entrambe le versioni derivano da una
modifica del Centurion, in cui sono state aggiunte delle sezioni intermedie e dei rinforzi ai
longheroni, fino a portare il velivolo ad un apertura alare di 75 [m]. L’HP01 ha imposto il
record di quota operativa in volo livellato per velivolo propulso a elica(il 13 Agosto 2001),
arrivando a 29524 [m], mentre il piu` sfortunato HP03, il cui scopo era quello di volare
continuativamente per 24 ore al di sopra di 50000 [ft] (15240 [m]), durante il test di volo e`
andato incontro ad un incidente distruttivo. In figura 1.6 e` riportata una panoramica dei
velivoli realizzati all’interno del progetto ERAST.
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Figura 1.6: Raffronto tra le varie configurazioni del progetto ERAST
1.2 L’incidente dell’Helios
Durante un volo di prova, una sequenza di fenomeni aeroelastici, in particolare l’assunzione
di un angolo di diedro eccessivo, accompagnato da forti oscillazioni, portarono alla rottura
del longherone alare ed alla perdita dell’Helios Prototype 03.
Questo avvenimento puo` essere attribuito ad una errata calibrazione del cambio di confi-
gurazione dall’HP01 all’HP03. Gia` nel 1999 era stato deciso per problemi di finanziamenti
di utilizzare il medesimo velivolo per il raggiungimento di entrambi gli obiettivi: quello di
quota e quello di durata. Mentre quindi il primo prototipo HP01, alimentato a batterie,
veniva approntato per affrontare il test di quota, parallelamente erano condotti degli
studi sulle celle a combustibile, ovvero dei tipi di accumulatori in cui l’energia elettrica
viene immagazzinata sotto forma di energia chimica mediante la creazione di acqua a
partire da idrogeno e ossigeno. Nel sistema PFCS (Primary Fuel Cell System), l’acqua
costituisce il prodotto di scarto e pertanto la durata e` relativa alla dimensione dei serbatoi
dei reagenti, mentre nel sistema RFCS (Regenerative Fuel Cell System), l’acqua viene
ritrasformata in reagenti aumentando vertiginosamente la capacita` di autonomia delle celle.
Entrambi i sistemi fuel cell pero` sono costituiti da apparati e serbatoi posizionabili come
masse concentrate sul velivolo, contrariamente alle batterie che possono essere distribuite.
Questo problema fu preso in considerazione dai progettisti del progetto ERAST che infatti
effettuarono alcuni voli di prova con l’HP01, inserendo masse concentrate nel velivolo
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per simulare la conversione a alimentazione RFCS che sarebbe avvenuta per la versione
HP03. L’aumento di peso e la diversa distribuzione delle masse furono giudicate abbassare
i fattori di sicurezza del velivolo, ma entro limiti accettabili.
In seguito pero` l’utilizzo di un sistema rigenerativo, fu abbandonato data la bassa affidabi-
lita` ed i costi e fu installato un PFCS con serbatoi in grado di garantire un autonomia
nominale di 7-14 giorni. Le modifiche sostanziali effettuate all’HP01 per trasformarlo
nell’HP03 sono state quindi:
• Sostizione del pod centrale con un pod contenente celle a combustibile del peso di
circa 236 [kg]
• Sostituzione di due motori a circa l’80% dell’apertura con serbatoi di idrogeno del
peso di circa 75 [kg] l’uno.
• Rimozione di altri due motori interni portando il numero da 14 a 10
• Aggiunta di un longherone di rinforzo nella parte centrale
• Rimozione degli attuatori degli elevatori piu` esterni e fissaggio delle superfici a −2.5◦
• Accorgimenti sulle eliche e sul calettamento per ottimizzare la durata anziche la
capacita` di ascesa
L’HP03 effettuo` il primo volo il 7 giugno 2003, per misurare effetti aeroelastici e provare
una durata di volo di almeno 30 ore. Per problemi di raffreddamento e di distribuzione
dell’idrogeno il velivolo fu fatto rientrare pero` solo dopo 15 ore di volo. Nella struttura
non furono registrati comportamenti pericolosi ma l’equipaggio a terra registro` un livello
di turbolenza e di velocita` ventosa insolitamente basso.
Il 26 giugno successivo fu effettuato il secondo volo durante il quale pero` si manifesto` una
tendenza del velivolo ad oscillare nel senso del pitch e ad assumere un diedro pericolosamente
alto (prima foto di figura 1.7). Successivamente si sono innescati dei moti oscillatori in
questi due sensi che hanno portato al collasso il bordo d’attacco in styrofoam ed il
longherone in corrispondenza di uno dei due serbatoi di idrogeno. La causa di questi
moti pare essere stato un accoppiamento tra la dinamica di corpo rigido del velivolo e
la dinamica strutturale. Sempre in figura 1.7 sono riportate le foto del velivolo ormai
perduto. L’inserimento del carico concentrato centrale sembra essere stato il problema
maggiore nel deterioramento della resistenza a flutter del velivolo e questo incidente ha
evidenziato l’importanza di una particolare attenzione nella verifica del problema a priori,
data la natura di questa classe di velivoli, molto leggeri e di elevata apertura alare.
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Figura 1.7: L’incidente dell’HP03
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1.3 Configurazioni UAV HALE e Best Wing System
Nella sezione precedente si e` visto come il programma Statunitense legato allo sviluppo di
un UAV HALE abbia assunto una configurazione tutt’ala per il suo progetto. La scelta
appare giustificata dall’allungamento alare estremamente elevato e dalla possibilita` di
distribuire il peso del velivolo lungo tutta l’ala.
Analoghi studi condotti in europa hanno pero` privilegiato delle configurazioni dotate di
Figura 1.8: Heliplat
coda. Ad esempio il progetto dell’Heliplat del Politecnico di Torino (fig. 1.8), prevede una
struttura di dimensioni paragonabili a quelle dell’Helios, ma aggiunge un equilibratore
connesso all’ala tramite due gondole dotate anche di superficie verticale. Questa confi-
gurazione, chiamata twin boom, ha il pregio di diminuire il momento flettente sulle ali e
di migliorare l’equilibrio nel piano longitudinale del velivolo. Un’altro studio Europeo,
Figura 1.9: SHAMPO
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realizzato all’interno del progetto CAPECON, ha portato allo sviluppo di un velivolo dalla
configurazione inedita nel campo delle piattaforme solari. SHAMPO (fig. 1.9) infatti e`
un blended wing body, ovvero un’ala rastremata con un forte ispessimento centrale da cui
si stacca una pinna che porta alla superficie orizzontale di coda. Attualmente il record
di durata di volo appartiene pero` allo Zephyr (fig. 1.10), progetto di UAV con classica
configurazione ala-coda portato avanti dalla britannica QinetiQ. L’ultima versione del
Figura 1.10: Zephyr
velivolo, con un apertura alare di circa 22.5 [m] ed un peso massimo di 53 [kg], nel luglio del
2010 ha volato continuativamente per 14 giorni ad una quota massima di circa 21000 [m].
Presso il dipartimento di Ingegneria Aerospaziale dell’Universita` di Pisa vede luce il
progetto di cui e` parte questo lavoro di tesi: lo studio del SPB (Solar Powered Biplane),
in cui il sistema base biplano deriva dal concetto del Wing Box System ideato da Ludwig
Prandtl agli inizi del ’900. Questo sistema, mostrato nella parte sinistra di figura 1.11,
Figura 1.11: Best Wing System
e` costituito da due ali poste ad altezze diverse, della stessa apertura alare, e collegate
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all’estremita` da ali verticali. Il suddetto sistema portante produce la minima resistenza
indotta rispetto ad ogni altro sistema avente stessa apertura alare e stessa portanza totale,
se si verificano le seguenti condizioni:
• la portanza e` ugualmente ripartita fra le due ali con un rapporto definito fra parte
costante e parte ellittica
• le ali verticali sono soggette ad una distribuzione di portanza lineare a farfalla
Si parla allora di Best Wing System (parte destra di fig. 1.11). L’idea e` stata ripresa negli
anni ‘90 dal Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale, fino ad arrivare all’ottenimento del
brevetto US Patent Large Dimension Aircraft, May 1999, Inventor A.Frediani, in vista di
applicazioni nel trasporto anche su grandi velivoli, i quali costituiscono il naturale campo
di adozione del concetto di Best Wing System.
Attualmente, infatti, il SPB (Solar Powered Biplane) e` progettato con un criterio
ispirato al Best Wing System, ovvero in pratica e` sostanzialmente un biplano senza
fusoliera, con diverse ali verticali che collegano le due ali orizzontali. In figura1.12 e`
visualizzato un rendering della configurazione attuale del SPB. Come si puo` vedere, su
Figura 1.12: Un rendering della configurazione studiata del SPB (Solar Powered Biplane)
ogni ala verticale sono disposti due motori, mentre il piede e` dotato di una carenatura
contenente l’apparato estraibile dei carrelli. La superficie del velivolo e` quasi interamente
rivestita di celle solari del tipo ECO bifacciali a base di cristalli di silicio. Le ali sono
dotate di celle sul dorso e di un rivestimento trasparente sul ventre in modo da consentire
all’albedo di raggiungere la parte inferiore delle celle. Le ali verticali sono dotate invece
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di celle fotovoltaiche su entrambi i lati rendendo il Solar Powered Biplane in grado di
catturare grandi quantita` di energia solare anche quando il sole e` basso sull’orizzonte.
Come accumulatori sono stati scelti dei modelli al solfuro di litio a causa delle loro alte
performance: sebbene ancora in fase di sviluppo sono infatti in commercio per applicazioni
HALE.
1.4 Configurazione del SPB (Solar Powered Biplane)
Come esaminato in [3], possono essere immaginate diverse configurazioni del SPB. In
concordanza con la missione tipica da svolgere e con la latitudine di utilizzazione, infatti,
e` opportuno avere una calibrazione delle prestazioni e della geometria del velivolo. Questo
e` dovuto al rapporto tra la potenza ed il peso ed al rapporto tra periodo di missione da
svolgersi durante le ore soleggiate e periodo da svolgersi affidandosi agli accumulatori.
Tutti questi fattori sono legati dal fatto che le dimensioni del velivolo, oltre a condizionare
ovviamente la massa totale, sono legate anche alla quantita` di celle installabili sulle superfici.
Sempre nell’ambito dello studio eseguito in [3], risulta come per definire una configurazione
del SPB (Solar Powered Biplane) siano necessari sette parametri fondamentali:
SH Superficie totale delle ali orizzontali
b Apertura alare
SR Rapporto tra la superficie dell’ala posteriore e la superficie dell’ala anteriore
Gh Distanza orizzontale tra le ali adimenzionalizzata con l’apertura alare
Gv Distanza verticale tra le ali adimenzionalizzata con l’apertura alare




Naturalmente a questi vanno aggiunti alcuni parametri relativi alla missione (TLC o IRS).
La velocita` e` calcolata in condizioni di potenza minima richiesta.
Nel presente lavoro e` stata considerata la configurazione invernale pensata per missioni
di trasmissione delle telecomunicazioni (TLC) da una quota di 18000 [m]. Questa rappre-
senta un risultato importante in quanto la riuscita del volo a questa quota, nel periodo
invernale e fino ad una latitudine di 45◦ rappresenta uno dei traguardi riconosciuti dal
DARPA nel volo HALE.
In figura 1.13 e` mostrata una schematizzazione del velivolo mentre nella tabella 1.1
sono riassunti i principali dati.
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Massa totale [Kg] 3525
Massa Accum. [Kg] 1778
Massa Strutture [Kg] 1798
Massa Carrelli [Kg] 60
Massa Motori [Kg] 210
Massa Celle Sol. [Kg] 468
Massa Payload [Kg] 100
Dati Missione
Quota Op.[m] 18000
Vel. Crociera [m/s] 33.5
Mach Crociera 0.11
Press. Dinamica [Kg/m2] 63
Tabella 1.1: Parametri per la configurazione considerata
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1.4.1 Il problema della stabilita` del SPB (Solar Powered Biplane)
La necessita` di ottenere per il velivolo un equilibrio stabile durante il volo impone le
seguenti condizioni:
• Necessita` di avere un calettamento delle due ali orizzontali in maniera da avere il
centro di pressione coincidente con il baricentro del velivolo;
• Necessita` di avere il baricentro in posizione avanzata rispetto al punto neutro (PN),
con un opportuno margine di stabilita` (MoS);
• Necessita` di avere un opportuno volume verticale di coda per garantire la stabilita`
nel piano latero direzionale;
• Necessita` della presenza di un angolo di diedro, per garantire un “effetto diedro” e
una stabilita` alla spirale.
Come riportato in [3] il margine di stabilita` imposto per la presente configurazione e` il
20% della corda media aerodinamica (mac). In figura 1.14 e` rappresentato uno schema
delle forze aerodinamiche agenti sul velivolo. Stime sulla posizione del punto neutro e delle
derivate aerodinamiche sono state inserite nel ciclo di ottimizzazione da cui e` stata tratta
questa configurazione di riferimento utilizzando un codice AVL.
Note le posizioni del punto neutro e del centro aerodinamico delle superfici verticali, e`
possible ricavare la posizione desiderata del baricentro del velivolo dati i valori imposti del
margine di stabilita` e del volume verticale di coda. Data la corda media aerodinamica
di 2 [m], e` possibile ottenere un margine di stabilita` del 20% posizionando il baricentro
0, 4 [m] anteriormente al punto neutro. Occorre notare che il grosso peso delle batterie in
relazione alla massa del velivolo intero permette di ottenere il baricentro voluto in maniera
quasi indipendente dal peso strutturale, semplicemente distribuendo gli accumulatori in
maniera opportuna tra le due ali.
Allo scopo di ottenere la distribuzione voluta delle batterie tale da mantenere il
baricentro nel punto stabilito si effettua la seguente procedura:
• Calcolo della distribuzione delle batterie tale da mantenere il baricentro nella stessa
posizione di quello della struttura senza accumlatori. Detto CGacc il baricentro del
sistema di masse delle batterie, e CGstr il baricentro del resto della struttura, si deve
avere CGacc = CGstr;
• Calcolo del peso delle batterie da spostare dall’ala posteriore all’ala anteriore al fine
di ottenere il baricentro nella posizione voluta.
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indica il peso delle batterie sull’ala posteriore prima del bilanciamento.
Il calcolo del parametro B puo` essere fatto con riferimento alla figura 1.15. In particolare
occorre prima ricavare una distribuzione delle batterie in maniera tale, in riferimento
sempre alla figura 1.15, che la distanza a coincida con la distanza d. Si ha:









dalla quale, noto il peso totale delle batterie, ottenuto dal bilancio energetico del velivolo,
si ottiene anche il peso delle batterie sull’ala posteriore.
Sempre in riferimento alla figura 1.15, il peso delle batterie tale da portare il bari-
centro nella posizione voluta puo` essere ricavato, detto Mstr il peso del velivolo senza gli
accumulatori, a partire dalla relazione:
bMstr − (c− b)M totAcc (1.3)
si noti poi che c = a− d e a = eMantAcc
Mtot
Acc





bMTOT − dM totAcc
]
(1.4)
A questo punto e` necessario determinare il valore del calettamento delle due ali
orizzontali in maniera tale da posizionare il centro di pressione (in caso di volo livellato) in
corrispondenza del baricentro della struttura. A tale scopo e` possibile definire, internamente
all’analisi di trim effettuata dal software MSC.Nastran, una delle due ali come superficie
mobile (ruotante attorno alla propria linea dei centri aerodinamici) e mantenere l’altra
fissa. Cosi facendo e` possibile leggere nel file *.f06 il valore del calettamento relativo tra
le due ali necessario a bilanciare il velivolo in volo livellato. Nelle analisi effettuate e` stata
posta come superficie mobile l’ala anteriore, in quanto, essendo priva di diedro (e dunque






















Figura 1.15: Schema per il calcolo del BFAF
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1.5 Scopi della tesi
Questo lavoro, collocato nell’ambito del progetto SPB (Solar Powered Biplane), ha lo
scopo principale di creare un modello agli elementi finiti della configurazione suddetta del
velivolo ed analizzarne proprieta` e problematiche in ambito aeroelastico, avvalendosi del
solutore MSC.Nastran e dei compilatori MSC.Patran ed MSC.Flightloads.
In particolare l’incidente dell’Helios ha infatti posto l’accento su come i velivoli di tipo UAV
HALE siano tutti dotati di caratteristiche simili tra di loro che possano favorire l’insorgere
di problemi di aeroelasticita` anche di tipo grave. Nella fattispecie elevati allungamenti,
carichi alari molto bassi e strutture sottili possono condurre ad un abbassamento della
resistenza ad eccitazioni armoniche della struttura. Per verificare percio` la validita` della
configurazione attuale del SPB (Solar Powered Biplane) e` stato effettutato un percorso
che si puo` riassumere nei seguenti punti:
• Concordare nella forma la realizzazione di un modello FEM che rappresenti fedelmente
la struttura reale e che sia contemporaneamente una schematizzazione di essa;
• Ridefinire il dettaglio di varie parti strutturali, gia` studiate in [9] ma riferite ad una
configurazione piu` piccola e piu` leggera del velivolo. Questo porta anche ad una
nuova stima piu` accurata della massa strutturale della configurazione considerata;
• Realizzare il semi-modello del velivolo. Per far questo e` stato preferito un classico
software di calcolo numerico che genera automaticamente dei file in grado di essere
importati in ambiente MSC.Patran. La scelta e` stata effettuata per ottenere la
parametrizzazione delle grandezze del velivolo e poter effettuare rapidi cambiamenti
nel modello, sia ai fini del presente lavoro sia ai fini di successivi studi in cui sara`
necessario controllare una configurazione differente;
• Effettuare simulazioni atte a valutare il comportamento aeroelastico statico del
velivolo in condizioni di volo livellato e individuare possibili problemi, comportamenti
anomali ed eventuali soluzioni;
• Effettuare simulazioni relative al comportamento aeroelastico dinamico del velivolo
ed individuare possibili problemi e soluzioni;
Capitolo 2
Sviluppo concettuale del Modello
Strutturale
N
el presente capitolo viene esposto il dimensionamento a livello concettuale
delle strutture del SPB (Solar Powered Biplane). Le strutture principali del
velivolo sono realizzate in fibra di carbonio e la struttura e` caratterizzata da
una configurazione bi-longherone in ognuna delle sue parti, sia nelle ali verticali che in
quelle orizzontali (fig 2.1). Nel seguito verra` descritto come siano state effettuate alcune
Figura 2.1: Panoramica sulla struttura bi-longherone del semivelivolo
scelte e ipotesi a livello di dettaglio, soprattutto per quanto riguarda la sezione dei quattro
diversi longheroni alari. Successivamente verra` effettuata una panoramica del modello
FEM utilizzato per le analisi con una mappatura degli elementi e dei nodi utilizzati per la
sua realizzazione.
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2.1 Struttura alare
A causa delle particolari necessita` e della particolare configurazione del velivolo, la struttura
alare da adottare risulta non un classico sistema con cassone, ma una soluzione basata su
due longheroni uniti da centine e priva di pannelli strutturali. Tale soluzione e` utile per
lasciare libera una larga parte nella sezione centrale dell’ala; questo permette, realizzando
la copertura del ventre in materiale trasparente, di sfruttare il riflesso dell’albedo che
irradia la faccia inferiore delle celle solari montate sul dorso (fig 2.2). Il contributo dato
??????
??????
Figura 2.2: Soluzioni costruttive e efficienza della luce riflessa
dalla luce riflessa ha un valore medio del 30% coprendo percio` una parte importante
dell’energia prodotta. In secondo luogo si ha il fatto che i longheroni si prestano meglio
ad essere realizzati come strutture one-shot in composito, rispetto ad un cassone che
tipicamente necessita di giunzioni e pannelli per ispezioni.
2.1.1 Longheroni
Per quanto riguarda lo sviluppo concettuale della geometria e della composizione dei
longheroni si rimanda al capitolo 4 dove sono esposte le considerazioni di carattere
geometrico, produttivo e strutturale che hanno portato alla definizione di tali particolari.
nella fattispecie in figura 4.6 e in tabella 4.2 sono riportate con numerazione le parti in cui
puo` essere considerato suddiviso e la loro composizione in strati di fibra di carbonio.
Nel modello a elementi finiti i longheroni alari sono riprodotti tramite elementi su-
perficiali CQUAD4 che ne rappresentano la forma in parete sottile. In riferimento alla
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Figura 2.3: Sezione quotata
figura 2.3 si hanno i pannelli indicati con i numeri 1,2,3,4,5,6,7 e 9 suddivisi in 5 elementi,
mentre i tratti 8 e 10 in 4. Il numero di elementi utilizzato nella direzione dell’apertura
invece e` pari a 294. Questi valori permettono di conservare un aspect ratio degli elementi
dell’ordine delle unita`, cosa che irrobustisce la soluzione FEM; in totale ogni semiala risulta
realizzata con un numero di CQUAD4 pari a 14112. Ancora nella stessa figura si puo`
vedere come le dieci parti in cui puo` essere considerata separabile la sezione dei longheroni
siano caratterizzate dall’assegnazione di diverse proprieta` di tipo PCOMPG. Il modello
nella fattispecie contiene sette proprieta` per l’ala anteriore e sette per l’ala posteriore. Per
ogni semiala infatti sono previste le seguenti proprieta`:
• una per le parti del nose (1 e 2)
• una per il setto (4)
• una per le parti rinforzate del dorso (3,7)
• una per le parti rinforzate del ventre (5,9)
• due1 per l’anima posteriore del longherone anteriore (6)
• una per le anime verticali rimanenti (8,10)
Si puo` anche notare come, vista la disposizione di compositi utilizzata, sarebbero sufficienti
per la descrizione dei longheroni molte meno proprieta`: di quelle create infatti molte sono
ridondanti, ma conservano identita` separata per garantire in un futuro la possibilita` di
parametrizzazione del modello come verra` descritto nel capitolo successivo.
1Vedere il paragrafo 2.4 per chiarimenti
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2.1.2 Centine
Le centine che collegano i longheroni dell’ala sono realizzate con una travatura reticolare di
aste costruite sempre in fibra di carbonio. Questa scelta e` dovuta alla leggerezza richiesta
ed agli sforzi modesti a cui questi particolari strutturali sono sottoposti. In figura 2.4 si







Figura 2.5: Quotatura delle sezioni dei profilati costituenti le centine
puo` osservare la struttura della centina come e` stata pensata: due parti con sezione a T
costruiti in modo da seguire il profilo alare vengono posti sul dorso e sul ventre, mentre
sulle loro anime vengono incollati i montanti ricavati da profilati con sezione a C. In figura
2.5 e` riportata una quotatuta delle sezioni utilizzate. Per la schematizzazione FEM, sempre
in figura, si puo` vedere come la centina venga realizzata con elementi CBAR: ognuna e`
composta da 72 elementi dotati di tre diverse proprieta`, una per il dorso, una per il ventre
ed una per i montanti. Ogni semiala inoltre conta 43 centine.
2.2 Ali verticali
2.2.1 Longheroni
Nel caso dei longheroni delle ali verticali e` stata adottata una sezione tubolare circolare
di diametro pari a 110 [mm] che puo` essere ottenuta per avvolgimento su mandrino o
deposizione con un unico ciclo di produzione (fig. 2.6). Anche in questo caso e` presente
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un’anima di fibre orientate in direzione longitudinale ed un insieme di strati incrociati
internamente ed esternamente per proteggerle e sopperire a casi di carico diversi da quello
principale. In tabella 2.1 e` riportata la sequenza considerata: sono 8 strati con uno spessore
totale pari a 1 [mm].










Tabella 2.1: Impilamento degli strati per longheroni delle ali verticali
Figura 2.6: Sezione di un ala verticale
La schematizzazione FEM di questi elementi e` effettuata con elementi CBAR, sia
perche` la loro geometria rende il comportamento omogeneo anche se composti di laminati,
sia perche` come particolare risultano meno sollecitati delle ali. Ogni longherone risulta
composto di 264 elementi.
2.2.2 Centine
Le centine dei longheroni sono simili a quelle delle ali, ma, nella discretizzazione FEM,
ognuna e` stata creata con un singolo segmento composto di elementi CBAR con sezione
a doppio T. In questa sezione, le flange corrispondono alle flange delle sezioni di dorso
e ventre della struttura reale, mentre l’anima ha spessore tale da rendere la sua area
uguale a quella dei montanti (fig. 2.7). In figura 2.8 e` rappresentata una vista laterale
di una delle ali verticali, provviste di controventature. Queste sono state create con una
sezione identica a quella delle centine appena descritte e disposte analogamente, ovvero
con le flange in corrispondenza del dorso e del ventre del profilo. Le controventature sono
state inserite valutando che, a fronte di un aumento di peso complessivo relativamente







Figura 2.7: Schematizzazione delle centine con elementi CBAR
modesto (circa 48 Kg sul semimodello), e` possibile aumentare molto la rigidezza di tutto
il velivolo, specialmente nelle fasi a terra dove il peso dell’ala posteriore grava totalmente
sulle strutture delle ali verticali. In figura 2.9 sono mostrati i risultati relativi a questo
??????????????
?????????????
Figura 2.8: Modellazione delle ali verticali
problema con un fattore di scala sulla deformazione pari a 2: nel caso a), ovvero con
centine solo orizzontali, si ha uno spostamento nel punto di massima deformazione di circa
3.12 [m], mentre nel caso b), dove le centine orizzontali sono piu` distanziate e sono presenti
le controventature, lo spostamento e` solo di 0.81 [m].
?? ??
Figura 2.9: Effetto delle controventature nelle ali verticali
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2.2.3 Supporti per Motori e Carrelli
Ogni ala verticale porta due motori del velivolo, fissati a sbalzo nella parte anteriore.
Nella parte posteriore invece una controventatura si stacca dal longherone principale
per sostenere l’apparato dei carrelli, collegato nello stesso modo anche alla struttura
dell’ala. Sia i motori che il carrello sono stati schematizzati come masse concentrate
(elementi CONM2) poste all’estremita` di travature (fig. 2.8); nel caso del carrello la massa
concentrata rappresenta la parte estraibile e gli attuatori relativi. In figura 2.10 e` mostrata
una schematizzazione dell’area nella zona di connessione tra l’ala anteriore ed un ala








Figura 2.10: Schematizzazione del montaggio di un carrello e di un motore
2.3 Collegamenti tramite MPCs
Per l’analisi aeroelastica, come spiegato in appendice C, e` necessario prevedere una serie
di nodi strutturali sull’ala a cui attaccare la spline. Sebbene sia possibile selezionare tutti
o in parte i nodi creati per la costruzione degli elementi QUAD, si e` deciso di utilizzare
solamente dei punti creati appositamente (qui e nel seguito chiamati nodi chiave) in quanto
e` necessario:
• abbattere le risorse di sistema richieste, fortemente legate al numero di nodi strutturali
coinvolti nella spline e gia` necessarie per la gestione del calcolo aerodinamico;
• utilizzare una schematizzazione che simuli l’introduzione del carico aerodinamico
tramite le sezioni dotate di una centina;
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• semplificare la modellazione e l’utilizzo, con numerazione progressiva e ben distinta
dal resto del modello dei nodi chiave.
Per soddisfare queste esigenze sono stati creati tre nodi chiave per ogni sezione dotata
di centina, due collocati sugli assi dei centri di taglio dei due longheroni ed uno in
corrispondenza del bordo di uscita del profilo. Questi tre nodi chiave, insieme a quelli
appartenenti alle intersezioni delle centine ed al nodo al bordo d’attacco del profilo, sono









Figura 2.11: Sezione con legenda di un’ala nel modello SHELL
taglio (1 anteriore e 2 posteriore)sono collegati ognuno ai nodi del proprio longherone
tramite un MPC di tipo RBE3, mentre il nodo chiave del longherone posteriore (3 in figura)
e` collegato al bordo di uscita tramite un MPC rigido, ottenuto con un RBE2. Questo e`
stato fatto per soddisfare le diverse funzioni di trasporto dei carichi e degli spostamenti.
Nel caso dei due longheroni, infatti, e` richiesto un elemento che, a partire da un singolo
punto, ridistribuisca forze e momenti su tutti i nodi del profilo e che allo stesso tempo, si
sposti congruentemente alla struttura deformata per controllare anche la deformazione
della superficie aerodinamica. Per quanto riguarda il bordo d’uscita, invece, la necessita`
e` quella di forzare un nodo alla spline, in corrispondenza di una zona altrimenti priva
di riferimenti strutturali; e` sembrato percio` naturale creare un collegamento rigido tra il
nodo chiave del longherone posteriore e il nodo posizionato in corrispondenza del bordo di
uscita.
Nelle sezioni alari relative alle ali verticali i vincoli sono disposti in maniera equivalente
ma sono tutti di tipo rigido (fig 2.12), per simulare la presenza di una parte strutturale che
unisca l’ala orizzontale e quella verticale con vincolo simile all’incastro. Sempre in figura
si puo` vedere come gli elementi CBAR relativi ai due longheroni abbiano come estremita` i
nodi chiave relativi, anteriore e posteriore.
Infine nelle ali verticali sono disposti dei pattern di nodi in corrispondenza dei bordi di
attacco e di uscita; questi sono uniti tramite degli RBE2 ai nodi piu` vicini appartenenti ai
longheroni. I nodi che simulano il bordo di attacco sono vincolati ai nodi del longherone
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Figura 2.12: Sezione in corrispondenza di una delle ali verticali
anteriore, mentre i nodi che simulano il bordo di uscita sono vincolati ai nodi del longherone
posteriore. Come descritto per il bordo d’uscita dell’ala, questi nodi verranno utilizzati
per collegare le spline della superficie aerodinamica relativa.
2.4 Masse non strutturali distribuite
In precedenza e` stato descritto come le masse relative agli apparati dei carrelli ed ai
propulsori siano state inserite tramite degli elementi puntiformi rappresentanti una massa
concentrata. Nel peso del velivolo tuttavia sono coinvolte altre masse non legate alla
struttura: le celle solari, il carico di strumentazione, di payload, avionica e gli accumulatori.
Questi ultimi nello specifico hanno una massa complessiva di 1778 [Kg] e rappresentano
percio` il 50% del peso del velivolo. Gli accumulatori nella struttura sono situati direttamente
dietro la parte posteriore del longherone anteriore, con una distribuzione lungo l’apertura
che verra` discussa nel capitolo 5 e comunque abbastanza ampia da rendere il carico molto
distribuito. In una prima modellazione erano stati inseriti come molte masse concentrate
disposte in coincidenza con le sezioni alari dotate di centina. Il collegamento di ognuna
era effettuato con un MPC di tipo RBE3 che avrebbe ridistribuito i carichi relativi sulla





Figura 2.13: Prima schematizzazione della massa degli accumulatori
pero` subito chiaro come la schematizzazione presentasse degli inconvenienti: in primo
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luogo la distribuzione del carico non era ripartita su abbastanza elementi da essere fedele,
e in secondo luogo si avrebbe avuto il rischio di ottenere dei modi propri locali legati solo
allo spostamento delle piccole masse in un analisi dei modi propri.
La soluzione successiva quindi e` stata quella di inserire la massa degli accumulatori
direttamente negli elementi posteriori del longherone utilizzando una NSM (Non Structural
Mass). Questo parametro puo` essere applicato a elementi mono, bi e tridimensionali
e rappresenta una densita` dell’unita` appropriata (kg/m, kg/m2 o kg/m3) che aggiunge
all’elemento una massa aggiuntiva a quella propria dovuta al materiale di costruzione.
Nel caso degli accumulatori la NSM puo` essere sfruttata creando due proprieta`: una
PCOMPG da utilizzare per le file piu` esterne di elementi e contenente solo la composizione
in fibra degli strati, ed una PCOMPG per la zona centrale creata con l’aggiunta di una non
structural mass. Il risultato e` schematizzato in figura 2.14. In questo modo la massa degli
PCOMPG parte posteriore
PCOMPG parte + NSM
Accumulatori
Figura 2.14: Schematizzazione degli accumulatori
accumulatori e` in toto contenuta nella parte posteriore del longherone, anziche` appoggiata
esternamente ad essa, ma l’errore che si introduce rimuovendo il braccio della forza e` stato
giudicato inessenziale e comunque la resa di questo tipo di schematizzazione e` molto piu`
efficace della precedente.
Lo stesso tipo di concetto e` stato utilizzato per applicare la massa relativa alle celle
solari e al carico pagante; in questo caso pero` il peso e` distribuito uniformemente su
tutta la struttura e percio` verra` indicato col nome generico di massa del rivestimento.
Questa e` pari a 568 [Kg] (la meta` per il semimodello considerato) ed e` stata inserita
ipotizzando costante la sua distribuzione per unita` di lunghezza sull’apertura delle ali
orizzontali e sull’altezza di quelle verticali: considerando infatti una lunghezza uguale per
ogni ala verticale pari a 24.316 [m] e per ogni semiala 99.1/2 [m], e` stata calcolata una
dimensione totale di 24.316 · 3.5 + 99.1 = 184.2 [m]2. Quindi per quanto riguarda le ali e`
stata aggiunta una NSM alle proprieta` PCOMPG appartenenti al dorso dei longheroni
tale che l’incremento totale di massa sia pari a 0.53 · 568, [kg]. Per le ali verticali, invece,
alla proprieta` PBAR relative ai longheroni anteriori e posteriori e` stata aggiunta una NSM
tale da risultare in un incremento di massa pari a 0.47 · 568 [kg]. In figura 2.15 si possono
2La lunghezza delle ali verticali e` stata moltiplicata per 3.5 in quanto nel semimodelloi l’ala verticale
presente in mezzeria e` dotato di meta` massa dovuta al rivestimento rispetto agli altri
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Figura 2.15: Zone interessate dalla NSM relativa al rivestimento
osservare evidenziate di rosso le zone suddette in cui e` stata assegnata una non structural
mass relativa al rivestimento; contrariamente al caso degli accumulatori, ogni elemento
delle aree interessate lungo la sezione e lungo l’apertura e` dotato da questa NSM e percio`
non sono presenti variazioni di proprieta` tra gli elementi della stessa parte strutturale.
2.5 Tabelle di riferimento
Di seguito si riportano varie tabelle in cui sono elencati i numeri di nodi e di elementi
necessari alla costituzione di un modello (tab. 2.2), e quelle che descrivono la mappa dei


















Tabella 2.2: Panoramica sul numero di entita` FEM utilizzate
Per quanto riguarda l’ID dei nodi e` da notare come quelli appartenenti a elementi di
tipo monodimensionale vengano in gran parte creati con il comando split in ambiente
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Patran. Quelli riportati nella tabella 2.3 sono gli ID degli estremi relativi ad ogni elemento
Bar/Beam creato in ambiente Matlab, mentre i vari nodi di mezzeria vengono generati
automaticamente con una numerazione che parte da valori molto elevati (900000). Per
maggiori chiarimenti si rimanda al capitolo successivo.




Nodi chiave long. ant. 70001-70043
Nodi chiave long.post 60001-60043




Nodi chiave long. ant. 170001-170043
Nodi chiave long.post 160001-160043








Tabella 2.3: Mappa degli ID dei nodi































Tabella 2.4: Mappa delle proprieta`
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2.6 Modello semplificato (BEAM)
Oltre a quello principale appena descritto e` stato creato un secondo modello che non
differisce in geometria ne´ in dimensioni, ma nella modellazione. Questa scelta e` giustificata
dalla delicatezza nell’impostazione di alcuni parametri nell’ambiente Flightloads e dalla
geometria non convenzionale del velivolo. Questi due fattori di incertezza infatti rendono
utile effettuare un confronto delle soluzioni ottenute con i due modelli. Infatti il modello
principale, che nel seguito chiameremo modello SHELL, ha una risoluzione piu` elevata,
in quanto i longheroni sono rappresentati nel loro contorno con elementi di superficie,
mentre il secondo modello, qui e nel seguito modello BEAM, ha i longheroni delle ali









Figura 2.16: Confronto di una sezione del longherone sviluppata nei due casi
modello SHELL, data la costruzione in composito, consenta di conoscere le tensioni strato
per strato e di simulare meglio le caratteristiche di un materiale ne isotropo ne omogeneo,
prerequisiti entrambi necessari all’applicazione della teoria delle travi. Per questo, anche a
costo di un incremento di risorse di sistema necessarie alla simulazione, viene mantenuto il
modello principale per tutte le fasi dell’analisi, riservando al modello BEAM una funzione
confronto dei risultati.
2.6.1 Strutture alari
In questo modello anche i longheroni alari sono schematizzati con degli elementi trave.
In questo caso pero` sono stati utilizzati elementi del tipo BEAM, creati unendo i nodi
chiave descritti nel precedentemente. Quattro proprieta` differenti sono necessarie per
rappresentare i quattro longheroni delle ali.
Per crearle sono stati importati dei file di formato .RPT che contengono le informazioni
per disegnare le sezioni geometriche da applicare agli elementi. Come si puo` osservare
in figura 2.17 alcuni elementi lungo l’apertura sono dotati della proprieta` modificata con
l’aggiunta della non structural mass relativa agli accumulatori.





Figura 2.17: Elementi beam con impressa la forma delle proprieta` assegnate
Per quanto riguarda la parte rimanente della struttura, ovvero le ali verticali e i
sostegni del motore e dei carrelli, rimangono immutati dal modello precedente, in quanto
gia` realizzati tramite elementi trave unidimensionali.
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2.7 Resoconto sui pesi in accordo con il modello FEM
Attraverso le funzioni di MSC.Patran e` possibile calcolare in automatico le masse delle
varie parti del modello. Di seguito, in tabella 2.5, sono riportati i valori aggiornati dei pesi
parziali di ogni parte del velivolo. Dato che accumulatori, celle, payload, carrelli e motori
sono assegnati come parametri, l’unico peso aggiornato e` quello relativo alla struttura,
calcolato in base agli spessori ed alle dimensioni dei materiali. Tale valore risulta piu`
elevato rispetto alle stime iniziali: la struttura passa da un valore stimato di 1798 [kg] a
quello di 2407 [kg].


















Tabella 2.5: Pesi totali e parziali delmodello FEM
Capitolo 3
Sviluppo di un Modello Parametrico
mediante l’utilizzo del Software Matlab
D
ate le necessita` di ottenere un modello FEM che sia parametrico, e` stato
sviluppato un processo in cui tramite il software Matlab viene compilato un file
di testo compatibile con il pacchetto Nastran/Patran contenente i nodi e gli
elementi necessari all’analisi. Questo file di testo ha l’estensione .BDF (Bulk Data File) ed
e` organizzaro in righe, ognuna delle quali contiene una parola di comando iniziale e una
serie di dati necessari alla creazione degli elementi finiti (si veda l’appendice A).
La scelta di utilizzare Matlab per impostare questo tipo di dati e` dovuta principalmente
ai seguenti motivi:
• Necessita` di creare un modello parametrico per poter velocemente cambiare la
struttura, nell’impostazione e nelle dimensioni, a fronte delle analisi da svolgere nel
presente lavoro e come workbench di partenza per studi successivi;
• Facilita` con cui un programma di calcolo puo` gestire diverse variabili e variazioni,
a contrasto con la lunghezza dei tempi di lavoro e di impostazione di un singolo
problema su un programma come Patran;
• Precisione nel posizionamento dei nodi e nella scelta della mesh, ovvero nella forma
e nel numero di elementi da utilizzare;
• Facilita` nell’automazione del calcolo data la geometria della struttura ottenibile in
gran parte per estrusione.
L’utilizzo di Matlab per la scrittura di un input compatibile con il pacchetto Patran,
non copre pero` la gamma di tutte le operazioni da effettuare durante l’impostazione del


















Figura 3.1: Schema logico del processo di parametrizzazione
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problema. Nella fattispecie vi sono entita` che non possono essere rappresentate dal Bulk
Data File ed altre che non si sono volute importare tramite questo metodo. Fanno parte
del primo gruppo tutte le entita` geometriche. Patran infatti puo` creare e gestire entita`
quali punti, curve e superfici come un programma CAD elementare, per poi utilizzarle
come basi per la creazione di nodi ed elementi. Per impostare un’analisi aerodinamica,
pero`, e` necessario introdurre delle figure che rappresentino la forma in pianta delle superfici
aerodinamiche, (in questo caso rettangoli e parallelogrammi) e questo puo` essere fatto
solo tramite le entita` geometriche. Un’altra cosa non rappresentabile con il formato scelto
per interfacciare Matlab e Patran sono i processi attivi, come ad esempio le operazioni di
equivalence1 e le operazioni di split degli elementi di tipo BEAM (vedere il paragrafo 3.2).
Infine abbiamo i vincoli, che sono rappresentati con l’informazione di un insieme di nodi a
cui applicarli, ed una stringa che descrive quali gradi di liberta` bloccare in corrispondenza
di tali nodi. Al contrario delle precedenti questa informazione potrebbe essere inserita nel
file .BDF, ma, a causa della sua laboriosita` e della necessita` che ci puo` essere di cambiarla
direttamente dall’impostazione dell’analisi, la sua creazione e` stata esclusa dalla prima
fase di programmazione.
Per integrare quindi queste informazioni e terminare l’automazione dell’impostazione
del modello, si ricorre ai file di sessione (estensione .SES): questi file sono registrazioni
prodotte da Patran dei comandi eseguiti in una determinata sessione di lavoro che possono
essere riprodotti in seguito per ricreare lo stesso modello. In figura 3.1 e` schematizzata
la logica che permette di creare un file .BDF ed un file .SES contenenti il necessario ad
ottenere un modello di SPB (Solar Powered Biplane) completo con una sola importazione.
Nel seguito verrano descritti nel dettaglio i processi per la creazione del file .BDF ed i
processi, le capacita` e le limitazioni in elasticita` di utilizzo dei file .SES.
3.1 Creazione del file .BDF
3.1.1 Parametri e struttura dell’algoritmo
I parametri da variare all’interno di questo lavoro di tesi sono quelli che coinvolgono la
struttura, in quanto la geometria del velivolo e` ben definita. Tuttavia, in previsione di un
possibile futuro utilizzo del presente lavoro per lo studio di configurazioni diverse, anche i
valori geometrici di massima sono resi parametrici. Nel seguito sono organizzati ed elencati
i valori che hanno possibilita` di essere controllati e modificati per generare la struttura
desiderata.
• Geometria velivolo
1Il comando equivalence permette di far coincidere le estremita` di elementi aventi nodi sovrapposti ma
con ID separati.
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– apertura alare
– corda dell’ala anteriore
– corda dell’ala posteriore
– distanza orizzontale tra le ali
– distanza verticale tra le ali
– diedro dell’ala posteriore
• Caratteristiche del velivolo
– profilo alare dell’ala anteriore
– profilo alare dell’ala posteriore
• Geometria della struttura
– rapporti geometrici dei cassoni come in figura 3.2












Figura 3.2: Rapporti per la definizione della geometria dei longheroni
• Caratteristiche della struttura
– definizione del composito per tutte le parti della sezione, ovvero materiali
utilizzati per gli strati, sequenza, orientamento e spessore di ogni strato
– numero di centine lungo l’apertura
– presenza o assenza di controventature incrociate nelle ali orizzontali
– numero di centine nelle ali verticali
– presenza o assenza di controventature singole nelle ali verticali
– definizione delle centine a cui collegare le strutture dei carrelli
– definizione delle centine a cui collegare i motori
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– massa degli accumulatori sull’ala anteriore
– distribuzione in apertura degli accumulatori sull’ala anteriore
– massa degli accumulatori sull’ala posteriore
– distribuzione in apertura degli accumulatori sull’ala posteriore
• Caratteristiche degli elementi finiti
– discretizzazione lungo l’apertura alare
– discretizzazione della sezione dei longheroni
– proprieta` per gli elementi QUAD
– proprieta` degli elementi BAR e BEAM
– introduzione di MPCs per la spline sulle ali verticali
Tutti i parametri elencati sono gestibili all’interno degli algoritmi creati in Matlab e modi-
ficabili con sufficiente robustezza; i principali tra di loro e quelli di maggior interesse sono
raccolti in un file di inizializzazione DATA INI.m (vedere appendice D) il cui caricamento
consiste nel primo passo per la creazione della mesh.
La struttura del programma calcola la forma del semi-modello con una sequenza del
genere:
• Generazione della semi-ala posteriore (longheroni e centine);
• Generazione delle ali verticali (longheroni e centine);
• Generazione delle connessioni tramite MPCs;
• Generazione della semi-ala anteriore (longheroni e centine).
La generazione di ognuna delle parti strutturali avviene tramite la creazione di due matrici
apposite in ambiente Matlab: una contenente le informazioni necessarie a definire la
posizione dei vari nodi ed una contenente i riferimenti per la creazione degli elementi
relativi. Infine per la generazione del file .BDF e` necessario un ciclo che legga il contenuto
delle matrici e lo organizzi secondo la sintassi corretta riconoscibile da Patran/Nastran. Per
la creazione delle connessioni, invece, delle opportune matrici vengono costruite durante
tutto il processo, tramite l’attivazione di determinate condizioni governate da cicli if, e
quindi convertite in sintassi per il Bulk Data File.
Nel seguito verranno descritti piu` nel dettaglio i processi logici utilizzati per dare vita
agli insiemi di nodi ed elementi della struttura.
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3.1.2 Algoritmo centrale
Per quanto riguarda i longheroni, data la loro geometria e cilindrica, e` stato utile imma-
ginare un processo simile all’estrusione da adattare al software. Con due informazioni
fondamentali, ovvero un set di punti da estrudere sul piano XY iniziale, ed un set di
coordinate lungo Z2, e` possibile tracciare una griglia di nodi predisposti alla creazione di








Figura 3.3: Processo logico per la creazione dei nodi
sia possibile scorrere nelle due direzioni la discretizzazione e formare un reticolo rappresen-
tativo della superficie. Con un semplice doppio ciclo viene creato l’effetto di scorrimento
lungo la sezione e di ritorno al punto iniziale al cambio di coordinata lungo Z, in modo
da creare i nodi con un pattern (e quindi una numerazione) analogo a quello mostrato in
figura. Di seguito si riporta il ciclo utilizzato nella sua forma piu` semplice.
x=[...]; % x e y danno le coordinate dei punti della sezione iniziale
y=[...];










2Nella creazione dei modelli il sistema di coordinate e` quello relativo al profilo alare della sezione di
mezzeria: X lungo la corda, Y verso l’alto e Z in direzione dell’apertura lungo la semi-ala sinistra
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Nello script viene creata una matrice di quattro colonne e n righe. Ogni riga contiene tutte
le informazioni per la creazione di un nodo, ovvero il suo numero progressivo, usato come
identificativo da Patran e dato dal contatore num nodi, ed i tre valori delle sue coordinate
in assi cartesiani.
Anche per la definizione degli elementi QUAD e` creata una matrice, ma in questo
caso e` necessario definire sei variabili (sei colonne), ovvero l’identificativo, la proprieta` da
assegnare e gli ID dei quattro nodi da collegare come vertici dell’elemento. Di seguito si














In figura 3.4 e` visualizzata la creazione progressiva con la numerazione: in rosso per i nodi


















Figura 3.4: Processo di creazione degli elementi
Con questo sistema e` possibile creare velocemente la struttura FEM di una qualsiasi
forma estrusa. Nel caso in questione i due cicli appena descritti sono stati inclusi in uno
piu` grande che imponga l’algoritmo ogni volta su un set di punti di partenza diverso, in
modo da poter rappresentare sezioni complesse e composte da linee non continue. Questo
in particolare fornisce anche un vantaggio quando si tratta dell’assegnazione delle proprieta`
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in quanto diventa semplice imporle diverse ad ogni set iniziale. Nei capitoli seguenti
viene descritto come sono state impostate le discretizzazioni necessarie all’esecuzione
dell’algoritmo.
3.1.3 Discretizzazione della sezione
Nota la forma dei longheroni, la geometria della sezione e` stata pensata suddivisa in dieci
linee, tre per il ventre, tre per il dorso e quattro per le anime verticali. In figura 3.5 e`











Figura 3.5: Suddivisione e numerazione della sezione alare
parti, e` utilizzato uno script che importa da un file esterno i punti del profilo utilizzato e
ne considera le due curve del dorso e del ventre; i rapporti per definire i longheroni inoltre
sono dati forniti in ingresso come descritto all’inizio del capitolo in figura 3.2. Lo script
prevede cinque variabili che controllano la mesh della sezione:
%%% FEM Data %%%
% DEFINIZIONE MESH %
n_elementi1= 4; % elementi oriz bordo attacco
n_elementi2= 6; % elementi oriz long ant
n_elementi3= 5; % elementi oriz long post
n_elementi_vert1= 5; % elementi ali vert long ant
n_elementi_vert2= 4; % elementi ali vert long post
Tramite le prime tre variabili, come mostrato in figura 3.6, si ottiene una discretizzazione
lungo la coordinata X, e, con un interpolazione dei profili di dorso e ventre, i corrispondenti
set di coordinate Y. Si puo` notare come l’ascissa relativa ai due cassoni abbia una spaziatura
omogenea lungo X mentre, per il naso del profilo, e` stata preferita una suddivisione basata
su una funzione di tipo 1− cos(X) per infittire i nodi al bordo d’attacco dove la curvatura
e` piu` elevata. Per i setti verticali, invece, sono trovati gli estremi interpolando sempre
le funzioni di dorso e ventre, e tra questi vengono creati un numero di punti adeguati a
n elementi vert1 per le anime 4 e 6, e n elementi vert2 per le anime 8 e 10.
3.1.4 Discretizzazione lungo l’apertura alare
Nella descrizione dei modelli sono stati introdotti i nodi chiave, utili per l’utilizzo delle
spline insieme agli MPCs; questi sono dotati di una numerazione particolare, facilmente
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Figura 3.6: Discretizzazione delle sezioni di dorso e ventre
riconoscibile, e necessitano di essere posizionati a intervalli regolari lungo l’apertura.
La loro posizione, cos`ı come quella delle sezioni contenenti le ali verticali, deve essere





Figura 3.7: Esempio per il posizionamento dei nodi chiave lungo l’apertura
sistema di discretizzazione lungo la coordinata Z e` stato pensato predisposto a suddivisioni
successive. Queste sono gestite dall’impostazione di quattro parametri:
• numero delle ali verticali (posto come costante pari a 4 per il semimodello in
questione);
• numero delle centine tra due ali verticali;
• numero delle sezioni dotate di nodi chiave tra due centine;
• numero di elementi in cui suddividere ogni tratto tra due sezioni dotate di nodi
chiave.
Con queste informazioni e` possibile scrivere una successione di piccoli cicli che creino dei
set di coordinate lungo l’asse Z coincidenti con le posizioni dei nodi sulle diverse sezioni.
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Nella fattispecie la parte di script
z_setti=linspace(0,W_Span,4); %I set coord
z_cent=linspace(z_setti(1),z_setti(2),n_centine);
for i=2:length(z_setti)-1



















crea dapprima un vettore di coordinate relative alla posizione delle ali verticali (z setti),
per poi formare un secondo set di coordinate prendendo ogni intervallo di z setti e
suddividendolo a sua volta in un numero di sezioni pari a quello richiesto di centine.
Nello stesso modo viene suddiviso lo spazio tra una centina ed un altra in coordinate
in cui creare i nodi chiave, e infine tra ognuna di queste c’e` un ulteriore suddivisione
che riguarda proprio le coordinate dei nodi ai lati di ogni elemento. Di seguito (fig 3.8)
sono riportati alcuni esempi di discretizzazione ottenibili; dall’alto verso il basso sono
riportati i vari set di coordinate ottenuti come appena descritto. Questi grafici sono
plottati ogni volta che Matlab crea un modello, in modo da fornire una panoramica
veloce della discretizzazione eseguita dall’utente, ed in genere vengono integrati con una
rappresentazione della distribuzione degli accumulatori, argomento che verra` approfondito
al capitolo 5.
Come si puo` vedere la discretizzazione e` abbastanza flessibile; il primo esempio in
figura rappresenta un caso in cui in corrispondenza di ogni centina viene creata anche la
coordinata di un nodo chiave, ed ogni baia tra le centine e` modellata con tre elementi.
Nel secondo caso invece, poiche` le centine sono molto spaziate tra di loro, ad esempio per
l’utilizzo di controventature, e` bastato infittire il numero di sezioni per nodo chiave tra una
e l’altra per mantenerne comunque un numero adeguato; in questo caso poi e` stato posto
il numero di elementi per baia pari a due, per eseguire una discretizzazione piu` grossolana.
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Figura 3.8: Esempi di realizzazione di set di coordinate
Questa discretizzazione, assieme a quella descritta nel capitolo precedente, permette
di utilizzare l’algoritmo per la creazione di strutture cilindriche, e pertanto i quattro
longheroni delle due ali formati da elementi SHELL nel modello in questione. In figura 3.9
e` mostrato il risultato relativo ad una delle due ali di tutto il processo descritto fino ad
ora. Nel seguito vengono descritti i metodi per aggiungere al modello le altre parti della
Figura 3.9: Longheroni formati da elementi SHELL su Patran
struttura e le loro caratteristiche di modellazione e parametrizzazione.
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3.1.5 Creazione delle centine
Per l’inserimento delle centine vengono calcolati i quattro punti dati dalle intersezioni tra
il profilo alare e l’anima posteriore del longherone anteriore ed il profilo alare e l’anima
anteriore del longherone posteriore. Da questi vengono ricavati i punti che si trovano sui
segmenti rappresentati in figura 3.10 per utilizzarli come nodi. Questo procedimento viene
ripetuto per ogni valore della coordinata Z appartenente al vettore z centine. Con la
variabile n montanti inoltre e` possibile controllare il numero appunto delle aste centrali.
L’algoritmo prevede tre proprieta` diverse per la creazione degli elementi ogni centina: una
per gli elementi del dorso, una per quelli del ventre ed una per i montanti. Attualmente pero`
sia gli elementi del dorso che del ventre della centina sono uguali con sezione a T, mentre i
montanti sono pensati con una sezione a C. Sempre in figura 3.10 sono schematizzati il
Figura 3.10: Realizzazione delle centine
procedimento di creazione e lo spaccato ideale di un tratto della struttura.
3.1.6 Creazione di nodi chiave e degli MPCs
In corrispondenza di ogni piano XY che abbia coordinata Z appartenente al vettore z rbe
vengono creati per la semiala tre nodi chiave di cui:
• uno in corrispondenza del centro di taglio del longherone anteriore
• uno in corrispondenza del centro di taglio del longherono posteriore
• uno in corrispondenza del bordo di uscita della superficie aerodinamica
Per localizzare i centri di taglio pero` non e` stato possibile applicare la teoria delle travi
in quanto la sezione di ogni longherone e` composta da laminati in fibra di carbonio che
differiscono nel numero e nella composizione degli strati, pertanto e` stato creato un processo
in cui la posizione di ognuno dei quattro centri di taglio e` calcolato attraverso l’utilizzo
di un tronco di longherone come provino. Tale tronco viene vincolato nell’origine ad un
nodo nelle coordinate [0, 0, 0]. Per fissare ogni nodo della sezione al nodo nell’origine e`
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Figura 3.11: Vincolo rigido alla base del longherone
utilizzato un MPC di tipo rigido, ovvero un RBE2 con tutti i gradi di liberta` selezionati.
A questo punto e` possibile imporre uno spostamento sull’estremita` libera della trave ed
effettuare un analisi strutturale con il software. Tra i risultati in output saranno presenti
le reazioni di vincolo al nodo d’origine:
F O R C E S O F S I N G L E - P O I N T C O N S T R A I N T
POINT ID. TYPE T1 T2 T3
1000000 G -9.890895E+02 -1.441064E+02 -7.512084E-03
R1 R2 R3
1.801331E+03 -1.236362E+04 8.250616E+00
I valori relativi a T1, T2 e R3 sono rispettivamente la forza lungo X, lungo Y ed il momento
torcente che il vincolo applica sulla struttura. Queste tre informazioni possono essere
condensate in un vettore applicato, la cui retta di appartenenza risultera` passante per il
centro di taglio della struttura considerata. Con due prove effettuate con spostamenti
differenti e` possibile individuare due rette la cui intersezione sara` il centro di taglio. Nei
casi considerati e` stata effettuata sempre una terza prova per confermare la convergenza
dei vettori; in figura 3.12 e` mostrato il plottaggio di Matlab relativo.






3. Sviluppo di un Modello Parametrico mediante l’utilizzo del Software Matlab 47
???????
???????? ????????????????






Questa parte di script non genera matrici in ambiente Matlab, ma, data la semplicita` del
compito, compila linee di testo con le caratteristiche dei nodi gia` nel file .BDF.
Ogni nodo chiave presente nei longheroni anteriore e posteriore, deve essere collegato
ai nodi appartenenti al longherone nella sezione corrispondente. Per fare questo, l’ID dei
nodi suddetti viene estratto con un selettore formato da cicli if inserito all’interno del
ciclo di creazione del reticolo per i QUAD.
if z(i)==z_rbe(count_rbe)
if ismember(parte,1:6) %solo longh ant
if j~=1 && j~=length(x)
RBE_ant_1 =[RBE_ant_1 num_nodi];
end
elseif ismember(parte,7:10) %solo longh post





In pratica lo script mostrato controlla per ogni nodo se la coordinata Z in cui e` creato
corrisponde alla coordinata in cui inserire un MPCs; in caso affermativo vi e` un ulteriore
selezione che decide se il nodo appartiene ad una parte tra la 1 e la 6 (longherone anteriore)
o ad una parte tra la 7 e la 10 (longherone posteriore). Quindi l’ID del nodo viene registrato
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nell’apposita matrice che, una volta completa, puo` essere utilizzata per definire tutti i
punti della sezione da collegare al nodo chiave relativo.
3.1.7 Creazione dell’ala anteriore
Tutti i nodi, gli elementi ed i collegamenti MPCs descritti fino ad ora vengono ricreati
per l’ala anteriore con lo stesso procedimento; la differenza e` che ognuna di queste entita`
viene creata con un ID aumentato di 100000, in modo da non rischiare sovrascritture nella
numerazione. Precedentemente, nella tabella 2.3, sono riassunti gli identificativi dei nodi
suddivisi per appartenenza alla struttura.
3.1.8 Creazione delle ali verticali
Per la creazione delle ali verticali si tratta sostanzialmente di realizzare due segmenti
che uniscano i nodi chiave dei due longheroni posteriori e dei due longheroni anteriori,
ovviamente nei piani di coordinate Z appartenenti al vettore z setti. I parametri richiesti
per la generazione sono compilati all’interno del file setti verticali.m e sono:
%FEM ali verticali
n_baie_vert=[20 20 22 22]; %baie delle ali verticali
n_el_baia_vert=1; %elementi per baia
%Dati dei motori
centina_motori=2;
D_motori=0.94; %[m] sporgenza del baricentro del motore




D_carrelli=5; %[m] distanza dal bordo d’attacco dell’ala ant
M_carrello=60/7; %[kg] deve avere dei decimali per sintassi
I parametri n baie vert ed n el baia vert regolano la mesh del longherone e la spaziatura
delle centine. Ognuna delle quattro ali verticali infatti sara` composta da un numero di
elementi pari a n el baia vert per il valore dell’ala verticale corrispondente del vettore
n baie vert. L’utilizzo di un vettore per questo ultimo parametro e` dovuto alla presenza
di diedro nella struttura che rende necessario poter definire un numero diverso di centine
per ogni pilone verticale. Normalmente, ogni baia verticale puo` essere composta da un
solo elemento (n el baia vert=1), ma il relativo parametro puo` essere aumentato per
simulare l’aumento di spaziatura tra le centine e l’introduzione di controventature; in
figura 3.13 sono riportati due esempi per chiarire l’interazione dei due parametri.
Sempre in figura 3.13, nella parte sinistra, e` rappresentato il processo necessario per
la creazione di nodi: noti gli estremi ed il numero di parti in cui dividere il longherone,
ogni nodo ha coordinate X e Y ricavate suddividendo in parti uguali le differenze tra gli
estremi. Successivamente degli opportuni cicli selettori creano gli elementi unendo a coppie























Figura 3.14: Parametri relativi ai carrelli ed ai motori
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i vari nodi. Il resto dei parametri e` necessario alla creazione degli elementi finiti relativi
all’apparato dei carrelli ed al posizionamento dei motori (figura 3.14). Anche in questo
caso, opportuni cicli selezionano i nodi da unire per dare luogo agli elementi delle varie
strutture.
3.1.9 Creazione delle proprieta`
Per l’inserimento delle proprieta` e dei materiali impiegati per il modello, sono utilizzati
tre script di Matlab, chiamati materiali e proprieta post.m, materiali e proprieta ant.m
e materiali e proprieta vert.m. Ognuno di questi contiene delle stringhe gia` organizza-
te nella sintassi del BDF e integrate con commenti dell’ambiente Matlab che rendono
semplice il riempimento dei campi e la comprensione di come sono compilati. In materia-
li e proprieta post.m, che e` il primo script caricato, sono introdotti i materiali utilizzati
per tutte le proprieta` create in seguito. Ad esempio:
% MATERIALE 1 - Fibra di carbonio, strato unidirezionale
% MAT8 MID E1 E2 NU12 G12 G1Z G2Z RHO
% |______||______||______||______||______||______||______||______||______|
fprintf(fid,’MAT8 1 1.378+11 1.17+10 .25 4.41+9 1600.’);
fprintf(fid,’\n’); %new line
% MATERIALE 3 - Alluminio
% MAT1 MID E G NU RHO A TREF GE
% |______||______||______||______||______||______||______||______||______|
fprintf(fid,’MAT1 3 7.2+9 .3 2700.’);
fprintf(fid,’\n’); %new line
Si puo` notare la differenza tra MAT1, il materiale omogeneo isotropo, ed il MAT8,
ortotropo bidimensionale. Di seguito si riportano invece due esempi per la creazione delle
proprieta`, una per un elemento monodimensionale, ed una in laminato per un elemento
bidimensionale:
% PROPRIETA 10 centine dorso
%PBARL PID MID GROUP TYPE
% |______||______||______||______||______||______||______||______||______|
fprintf(fid,’PBARL 10 2 T’);
fprintf(fid,’\n’);
fprintf(fid,’ .05 .03 .002 .002’); % dim del section TYPE
fprintf(fid,’\n’);
% PROPRIETA’ 1 COMPOSITO --> composito per il nose
% PCOMPG PID Z0 NSM SB FT TREF GE LAM
% |______||______||______||______||______||______||______||______||______|
fprintf(fid,’PCOMPG 1 0. 0.’);
fprintf(fid,’\n’);
% GPLYID1 MID1 THICKN. THETA SOUT1
% |______||______||______||______||______||______||______||______||______|
fprintf(fid,[’ 1 1 1.25-4 -45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 2 1 1.25-4 45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 3 1 1.25-4 -45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 4 1 1.25-4 45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 5 1 1.25-4 90. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 6 1 1.25-4 90. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 7 1 1.25-4 90. ’ ’\n’]);
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fprintf(fid,[’ 8 1 1.25-4 90. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 9 1 1.25-4 45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 10 1 1.25-4 -45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 11 1 1.25-4 45. ’ ’\n’]);
fprintf(fid,[’ 12 1 1.25-4 -45. ’ ’\n’]);
Per la proprieta` del laminato (PCOMPG) e` necessario porre l’attenzione sulla colonna
dei valori di THETA. Infatti il sistema di riferimento per l’assegnazione dell’angolo dello
strato di composito e` misurato a partire dalla direzione X locale dell’elemento, che nel caso
presente e` orientata lungo il contorno del profilo come in figura 3.15. Gli strati che hanno
?
?
Figura 3.15: Riferimento locale appartenente ai singoli elementi
THETA pari a 90◦ sono quindi disposti in modo che le fibre corrano lungo l’apertura e
rappresentano gli strati piu` resistenti a flessione e sforzo normale. In figura 3.16 e` mostrata
una panoramica dell’ala posteriore con indicate le proprieta` assegnate. Lo strato centrale
Figura 3.16: Panoramica sulle proprieta` assegnate
dell’anima posteriore del longherone anteriore, come si puo` notare dal diverso colore in
figura, si distingue dalle file di elementi piu` esterne. Questa striscia, come anticipato
nella sezione 2.4, ha le stesse proprieta` strutturali ma in piu` una massa aggiunta (Non
Structural Mass) che simula gli accumulatori. Per fare questo, durante la creazione degli
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elementi vista precedentemente, e` inserita una serie di controllori in grado di assegnare la
proprieta` modificata nei punti richiesti:
if parte==6
if j~=num_nodi && j~=length(x)+num_nodi-2
if ismember(i,vett_accumulatori)== 1




3.2 Utilizzo del comando split sugli elementi monodimen-
sionali
Da quanto descritto fino ad ora, emerge come le parti della struttura modellate con
elementi monodimensionali (BAR o BEAM) siano assimilabili a delle travature dove i nodi
sono connessi l’un l’altro da singoli elementi. Questa all’interno di un risolutore FEM e`
una semplificazione eccessiva, dato che per rappresentare correttamente la deformata di
una trave sono necessari piu` elementi (fig. 3.17).
?? ??
Figura 3.17: Esempi di utilizzo di elementi BEAM
Il modello e` stato predisposto in questo modo per due motivi principali:
• la convenienza nel ridurre la complessita` delle travature ai soli nodi dove convergono
diverse parti strutturali;
• l’esistenza in ambiente Patran di una funzione automatizzata in grado di suddividere
un elemento monodimensionale in due parti uguali, creando una nuova numerazione
per il nodo intermedio creatisi e per i due elementi figli di quello iniziale.
Questa feature si trova all’interno della finestra elements scegliendo il caso modify → bar
→ split ed ovviamente e` eseguibile solo in ambiente Patran, una volta che il modello e` gia`
importato tramite il BDF. Selezionando l’intera struttura infatti e` possibile raddoppiare il
numero di elementi monodimensionali e continuare con successive selezioni a raddoppiare
(fig. 3.18). Nel corso delle successive analisi del modello, tale procedimento e` stato applicato
generalmente 3 volte, in modo da suddividere ogni singolo elemento BAR o BEAM in 8
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Figura 3.18: Esempio di utilizzo in sequenza del comando split
elementi. Tale strategia ha un ulteriore vantaggio: ogni parte strutturale ottiene lo stesso
livello di precisione in riguardo alle proprie dimensioni. Infatti e` rappresentata con una
trave che viene suddivisa nel solito numero di elementi, sia che si tratti una controventatura
di un ala verticale, delle dimensioni di circa 2 [m], sia che si tratti di un montante di una
delle centine alari, lunghi circa 20 [cm].
3.3 Creazione del file .SES
Il file SES e` una registrazione di comandi effettuati in ambiente Patran, pertanto per crearne
uno e` necessario utilizzare il software ed un file BDF gia` pronto di una configurazione
particolare. Un tipico esempio di file di sessione utile al nostro caso puo` essere ottenuto
con i seguenti passaggi:
• importazione del file BDF contenente la struttura
• esecuzione del comando equivalence3
• creazione della geometria delle superfici aerodinamiche
• creazione della mesh delle superfici aerodinamiche
• inserimento delle proprieta` di normalwash4 sulla mesh delle superfici aerodinamiche
Queste condizioni prendono in considerazione la creazione della parte aerodinamica del
modello e quindi un SES creato con queste istruzioni ha valenza per BDF molto generici:
l’unico vincolo infatti e` che la geometria globale del velivolo non cambi per non perdere la
posizione delle superfici aerodinamiche create. A patto di restringere la genericita` del file di
sessione e` possibile pero` inserire al suo interno anche altri processi e snellire ulteriormente
il tempo necessario all’impostazione di un modello in ambiente Patran. Infatti e` possibile
registrare anche azioni quali:
3Il comando equivalence permette di far coincidere le estremita` di elementi aventi nodi sovrapposti ma
con ID separati.
4Il normalwash e` una proprieta` che e` possibile applicare ad ogni pannello aerodinamico per indicarne
un’incidenza diversa da zero dovuta a motivi geometrici, come ad esempio l’effetto del camber o un
calettamento.
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• esecuzione del comando split sugli elementi monodimensionali
• creazione dei vincoli
• creazione delle spline
Questi processi in massima consistono nella selezione di grandi insiemi di elementi o nodi
anche molto diversificati, il che rende la creazione manuale di tali comandi abbastanza
oberosa, mentre con l’utilizzo del file di sessione e` possibile registrarne l’esecuzione per non
doverla effettuare successivamente. Le entita` coinvolte nei comandi vengono pero` riportate
con elenchi espliciti degli ID e questo rende il file di sessione non valido se nel modello
strutturale cambia il numero di elementi rispetto al modello sul quale e` stato creato il SES.
3.4 Creazione del modello BEAM
Per la creazione di questo modello, effettuata in seguito per motivi di verifica, e` stato
utilizzato in larga parte lo script precedentemente descritto. In questo caso infatti, ogni
elemento BEAM5 utilizzato per i longheroni dell’ala, e` posizionato tra un nodo chiave
e l’altro; in pratica e` stata rimossa dallo script tutta la parte relativa alla creazione del
reticolo e degli elementi SHELL ed implementato un piccolo ciclo che ponga elementi






fprintf(fid,’% 8.0f’,prop_RW_FS+30); %proprieta` con NSM
else








Ad ogni longherone viene assegnata una proprieta` corrispondente alla sua sezione. Vi
sono quattro script Matlab, uno per longherone, che producono un file di formato .RPT
contenente le informazioni per disegnare in ambiente Patran la sezione di una trave. In
5L’utilizzo degli elementi BEAM al posto degli elementi BAR considerati in precedenza e` dovuto al
fatto che i primi vedono la posizione della loro sezione rispetto al centro di taglio, mentre i secondi rispetto
al baricentro. Il posizionamento rispetto al C.T. si rivela utile per la definizione delle travi attraverso i
nodi chiave, come visto gia` pensati appartenenti all’asse dei centri di taglio. In generale l’elemento BEAM
e` molto piu` versatile dell’elemento BAR ma per l’utilizzo nel presente lavoro questa differenza e` l’unica
sostanziale











Figura 3.19: Sintassi del file .RPT
figura 3.19 e` spiegata la sintassi del file .RPT: vi sono due colonne di valori rappresentanti
coordinate X ed Y separate da delle righe vuote. Ogni sezione dello script tra due righe
vuote contiene le coordinate di un boundary loop, ovvero un contorno di sezione, ordinate
in senso antiorario per un contorno pieno ed in senso orario per un contorno cavo. Creando
appunto tre loop e` possible definire il contorno pieno del longherone (A in figura) e poi
scavarlo con i loop rappresentanti i contorni interni (B e C). I file RPT creati sono chiamati
FW FS section, FW RS section, RW FS section e RW RS section, dove le lettere F, R ,
W, S indicano rispettivamente front, rear, wing e spar con chiaro significato della notazione.
Una proprieta` di tipo PBEAM pero`, non contiene all’interno del file BDF la descrizione
della sezione, ma solamente le caratteristiche inerziali, che Patran calcolerebbe a partire
dalla geometria. E` quindi necessario importare le geometrie dei file .RPT all’interno di
Patran manualmente o con un file di sessione creato ad hoc.
Infine e` necessario stabilire un materiale omogeneo isotropo che, applicato alle proprieta`
caricate, dia spostamenti congruenti a quelli del modello SHELL. Per fare questo e` stato
considerato un longherone modellato con elementi SHELL e posto in trazione con una
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dove:
N e` la forza nota
l0 e` la lunghezza iniziale del provino SHELL
∆l e` l’allungamento del provino SHELL
A e` la sezione resistente misurata della geometria data dal file RPT
Per quanto riguarda le centine delle ali nel modello BEAM, sono state modellate con
elementi BAR dalla sezione a doppio T, in modo che le flange rappresentino il dorso e il
ventre della centina, mentre l’anima rappresenta i montanti. L’errore introdotto nel consi-
derare piena l’anima delle centine anziche` una travatura e` stato considerato trascurabile
in termini di peso e congruente alle diversita` di modello in termini di comportamento.
Il restante della struttura non varia dal modello SHELL precedentemente descritto
in quanto i longheroni delle ali verticali, dato che convergono ai nodi chiave, si uniscono
direttamente ai longheroni delle ali in un collegamento rigido.
Capitolo 4
Analisi preliminari delle Strutture Alari
L
a soluzione costruttiva da utilizzare per i longheroni prende spunto da un
lavoro svolto in precedenza [9], in cui i longheroni erano stati disegnati al fine




Figura 4.1: Soluzioni geometriche relative al longherone anteriore
si richiede che non vi sia imbozzamento sul dorso delle ali, dove sono attaccate le celle
solari, estremamente rigide, sottili e fragili. La soluzione adottata nel suddetto lavoro
consiste nell’inserimento di un rinforzo locale sotto forma di un ispessimento, come nella
seconda soluzione di figura 4.1. La soluzione, sebbene efficace, presenta alcuni svantaggi
dal punto di vista tecnologico relativo alla costruzione in composito. Per questo motivo si
e` scelto di indagare una soluzione multibox (terza soluzione in figura 4.1), in cui il rinforzo
e` esteso dal dorso al ventre. Questa variazione e` stata studiata in rapporto alla soluzione
iniziale, effettuando prove di buckling su diverse configurazioni del longherone anteriore
per scegliere una soluzione ottimale.
4. Analisi preliminari delle Strutture Alari 58
4.1 Configurazioni considerate
Di seguito sono riportate quattro configurazioni tra le piu` rappresentative di quelle
studiate nel corso delle simulazioni; la prima e` quella descritta in [9], ed e` utilizzata come
configurazione sulla quale misurare gli incrementi percentuali di resistenza e peso delle
altre configurazioni.
4.1.1 Sezione di riferimento
? ? ?
?
Figura 4.2: Sezione dei longheroni nella configurazione di riferimento










Ogni sua parte e` costituita da 12 strati di fibre unidirezionali, disposte come in tabella 4.1.
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Strato Materiale Spessore [mm] Orientamento [deg]
1 Car/Epoxy 0.125 +45
2 Car/Epoxy 0.125 -45
3 Car/Epoxy 0.125 +20
4 Car/Epoxy 0.125 -20
5 Car/Epoxy 0.125 0
6 Car/Epoxy 0.125 0
7 Car/Epoxy 0.125 0
8 Car/Epoxy 0.125 0
9 Car/Epoxy 0.125 -20
10 Car/Epoxy 0.125 +20
11 Car/Epoxy 0.125 -45
12 Car/Epoxy 0.125 +45





Figura 4.3: Sezione dei longheroni nella configurazione I
La sezione I, illustrata in figura 4.3, e` composta da strati di materiali identici a quelli
della configurazione di riferimento, salvo che al centro del longherone e` stato aggiunto un














La sezione II illustrata in figura 4.4, comporta due principali innovazioni; in primo luogo
si ha una differenziazione di materiale tra le parti costituenti i longheroni, ed inoltre ha il














Figura 4.4: Sezione dei longheroni nella configurazione II













La modifica della struttura consiste nell’aggiunta di 4 ulteriori strati di materiale in
direzione 0◦, in corrispondenza del dorso e del ventre dei cassoni, in modo che lo spessore
locale aumenti a circa 2 [mm]. Inoltre e` stato pensato un sistema di realizzazione che sia
compatibile con la tecnologia dei materiali compositi e che soddisfi le richieste suddette. I
longheroni verrebbero infatti realizzati come una serie di scatolati ottenuti per avvolgimento
su mandrino o deposizione di preimpregnati, successivamente incollati insieme, rinforzati





Figura 4.5: Esempio di soluzione costruttiva di un longherone anteriore
esempio di soluzione costruttiva di questo tipo e` mostrato in fig. 4.5. In figura 4.6, invece,
sono mostrate e numerate le diverse parti che si hanno nella composizione: gli scatolati
interni A, C e E presentano una sequenza di impilamento dall’interno verso l’esterno come
quella riportata in tabella 4.2, le parti B e F sono composte ognuna da 4 strati di fibra a
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Figura 4.6: Sezione della soluzione costruttiva




















Tabella 4.2: Impilamento degli strati nelle varie parti della configurazione II
4.1.4 Sezione III
La sezione III e` realizzata in tutto e per tutto come la sezione II, salvo essere piu`
resistente. Contiene infatti un numero maggiore di strati, illustrati in tabella 4.3, sempre
con riferimento alla numerazione in figura 4.6.
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Tabella 4.3: Impilamento degli strati nelle varie parti della configurazione III
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4.2 Modelli e prove effettuate
Per effettuare le prove di buckling sulle quattro configurazioni, e` stato utilizzato un modello
dei longheroni ricavato dal modello del velivolo completo, ottenuto come descritto nel
capitolo 3.4, dal quale e` stato isolato il tratto di longherone anteriore compreso tra la prima
e la seconda ala verticale; per effettuare queste prove inoltre e` stata infittita notevolmente






Figura 4.7: Schema delle prove effettuate
Per ogni configurazione sono state eseguite due prove; in ognuna il modello del lon-
gherone anteriore e` stato vincolato ai suoi estremi con una cerniera ed un carrello, quindi
e` stato sottoposto a momenti flettenti ad entrambe le estremita` (fig. 4.7). In un caso lo
studio e` stato effettuato nel piano XZ, mentre nell’altro nel piano YZ; per ognuna delle
due prove sono stati calcolati il primo fattore k positivo e negativo che moltiplicati per
il carico imposto danno luogo a fenomeni di buckling. Ognuno di questi quindi e` stato
confrontato con il valore corrispondente trovato nella configurazione di riferimento per
valutare l’incremento della resistenza in tutti e quatto i casi: l’unione di questi risultati
permette di confrontare le soluzioni costruttive del longherone e la loro resistenza relativa.
4.3 Risultati
Di seguito, in figure 4.8, 4.9, 4.10 e 4.11, sono riportati i primi modi a fattore positivo
e negativo nei due casi di carico in cui si instabilizza la configurazione di riferimento.
In tabella 4.4, invece, per ognuna delle configurazioni considerate, sono riportati gli
incrementi percentuali di resistenza a buckling rispetto alla configurazione di riferimento,
sia nel caso di prova a flessione nel piano XZ che YZ, ed il peso del tronco di longherone
considerato, assieme sempre all’aumento percentuale rispetto al riferimento. Come si
puo` vedere, passando dalla configurazione di riferimento alla configurazione I, ovvero
aggiungendo semplicemente il setto intermedio, si ha un modesto aumento delle proprieta`
di resistenza all’instabilita`, a fronte di un aumento notevole di peso. Per quanto riguarda
la configurazione III invece, l’aumento di resistenza e` molto elevato in tutti i casi, ma
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Figura 4.8: Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MX , k > 0
Figura 4.9: Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MX , k < 0
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Figura 4.10: Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MY , k > 0
Figura 4.11: Configurazione di riferimento: primo modo a flessione MY , k < 0
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quello di peso e` inaccettabile. La configurazione II invece e` quella vincente, utilizzata
poi nella realizzazione del modello globale. Aumentando infatti gli strati di materiale
unidirezionale, e diminuendo la profondita` del cassone, e` possibile migliorare la resistenza
a buckling lasciando quasi invariato il peso. Nelle figure dalla 4.12 alla 4.19 sono riportati
i risultati delle varie prove piu` le relative viste laterali, che chiariscono in che zona si
presentano fenomeni di imbozzamento.
In particolare e` possibile porre l’accento sul fatto che, nella configurazione vincente,
sebbene l’aumento di resistenza nel caso del primo modo negativo a flessione data dal
momento MY sia abbastanza contenuto, si verifica un cambiamento dell’area interessata
da fenomeni di instabilita`. Osservando infatti il caso della configurazione di riferimento
(fig. 4.10) ed il caso corrispettivo della configurazione vincente (fig. 4.16 e 4.17), si puo`
notare come l’instabilita` passi da essere critica sulla superficie esterna al setto intermedio.
Mentre nelle altre parti della struttura la maggior stabilita` e` garantita da un aumento
dei fattori, quindi, in questo caso la salvaguardia delle superfici esterne e` data dal diverso
modo di imbozzamento.
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Figura 4.12: Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k > 0
Figura 4.13: Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k > 0, vista laterale
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Figura 4.14: Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k < 0
Figura 4.15: Configurazione vincente: primo modo a flessione MX , k < 0, vista laterale
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Figura 4.16: Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0
Figura 4.17: Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0, vista laterale
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Figura 4.18: Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k < 0
Figura 4.19: Configurazione vincente: primo modo a flessione MY , k > 0, vista laterale
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4.4 Analisi sulla struttura alare completa
Per ottenere infine una valutazione qualitativa della realizzazione totale e` stata effettuata
una prova finale con un modello contenente entrambi i longheroni e le centine. In questo
tipo di analisi i tronchi alari sono stati vincolati con incastro ad entrambe le estremita`, con
l’inserimento di una parte sagomata nella forma dei longheroni, ma realizzata in metallo
per smorzare le tensioni dovute al vincolo. I carichi applicati sono di taglio distribuiti
in modo da simulare l’applicazione di un carico simile alla portanza. Per la valutazione
inoltre sono stati considerati i primi modi, dal fattore positivo e negativo, a dare fenomeni
di buckling nella parte centrale del tronco considerato.
In tabella 4.5 sono riportati gli incrementi dei fattori di sicurezza e del peso; da notare
che l’inserimento degli strati aggiuntivi monodirezionali avviene anche nel longherone
posteriore, cosa che aumenta il peso totale. Rinforzare anch’essi tuttavia e` stato ritenuto
necessario per irrigidire maggiormente la struttura anche a livello di risposta dinamica e
di deformazioni dovute ai carichi, in modo da gestire meglio le grandi dimensioni della
configurazione piu` grande del SPB (Solar Powered Biplane). Infine nelle figure dalla 4.20
alla 4.27 sono riportati i modi relativi di imbozzamento della configurazione di riferimento
e di quella vincente.
∆k Confronto cassoni
k > 0 k < 0 Massa [kg] incr. Massa
Strutt. Rif. +0% +0% 67.79 +0%
Strutt. Vinc. +54.35% +30.19% 75,34 +11.1%
Tabella 4.5: confronto nei risultati delle prove di buckling sulla struttura alare
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Figura 4.20: Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo
Figura 4.21: Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo, vista laterale
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Figura 4.22: Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo
Figura 4.23: Config. di rif.: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo, vista laterale
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Figura 4.24: Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo
Figura 4.25: Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore positivo, vista laterale
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Figura 4.26: Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo
Figura 4.27: Config. vincente: primo modo con imbozzamenti centrali a fattore negativo, vista
laterale
Capitolo 5
Analisi Aeroelastica del velivolo SPB
(Solar Powered Biplane)
L’analisi Aeroelastica del SPB (Solar Powered Biplane) e` stata effettuata con l’ausilio
del software MSC.Nastran. Nell’ambito di questa tesi sono state effettuate sia analisi
aeroelastiche statiche (SOL 144), sia analisi di flutter (SOL 145) in varie condizioni
appartenenti al dominio operativo. E` stato effettuato un confronto tra la soluzione
aeroelastica (flex trim) e quella ottenuta con l’ipotesi di velivolo rigido (rigid trim),
analizzando in particolare la ridistribuzione delle forze portanti, delle tensioni e delle
deformazioni della struttura con la presenza di effetti aeroelastici.
Come descritto in appendice C, per effettuare un’analisi aeroelastica sono necessari un
modello strutturale, un modello aerodinamico, ed una connessione tra i due.
Il modello strutturale e la sua realizzazione, e` descritto in maniera approfondita nei
capitoli 2 e 3.
5.1 Modello Aerodinamico
Come descritto nell’appendice C, il modello aerodinamico subsonico utilizzato internamente
al software MSC.Nastran e` il Doublet Lattice Method (DLM); tale metodo e` quindi
utilizzato per l’ottenimento delle matrici dei coefficienti di influenza aerodinamici. Nel
DLM la configurazione di riferimento viene suddivisa in pannelli trapezoidali, ciascuno
dei quali deve avere diedro costante; ciascuno di questi pannelli viene poi successivamente
suddiviso in elementi aerodinamici (boxes).
Il modello aerodinamico utilizzato nelle analisi aeroelastiche del SPB (Solar Powered
Biplane) e` stato ottenuto con l’ausilio del software MSC.Flightloads; in particolare e` stato
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utilizzato un unico modello aerodinamico sia per l’analisi aeroelastica statica sia per le
analisi di flutter. Internamente al software MSC.Flightloads, e` possibile generare il modello
aerodinamico a partire da una geometria preventivamente creata, specificando il nome
della superficie, il gruppo di appartenenza (di superfici appartenenti a gruppi diversi viene
trascurata l’interazione reciproca), il sistema di coordinate di riferimento e la definizione
della mesh (suddivisione degli elementi e loro ID di partenza).
A causa della natura approssimata del DLM, e` opportuno che la mesh aerodinamica
risponda a determinati requisiti:
• Il rapporto dei lati (aspect ratio) dei pannelli aerodinamici deve approssimare l’unita`.
Sono considerati accettabili valori non superiori a tre;
• La lunghezza in corda, ∆x, dei pannelli aerodinamici dovrebbe sottostare alla
relazione:




nella quale Vmin e` il piu` piccolo valore tra le velocita` prese in considerazione ed fmax
e` la piu` grande frequenza di interesse; si noti che questo requisito e` legato ad analisi
non stazionarie, anche se in ogni caso non si dovrebbero avere meno di quattro
elementi lungo la corda. Questo requisito indica che il numero minimo di elementi
aerodinamici lungo la corda, nminBOX diviso la lunghezza d’onda, λf , della piu` grande











= 12, 5 (5.2)
Nell’ambito della analisi di flutter e` stata scelta come velocita` minima un valore
di 10m/s, mentre come frequenza piu` alta e` stata considerata la decima frequenza
propria del modello strutturale avente le piu` alte frequenze tra quelli studiati (f =
1, 5287).
Il modello aerodinamico del SPB (Solar Powered Biplane) e` illustrato in figura 5.1. In figura
5.2 e` rappresentato il valore dell’aspect ratio di ciascun elemento aerodinamico; si puo`
notare come nessuno superi il valore massimo di tre. Il numero di elementi aerodinamici
lungo la corda diviso per la lunghezza d’onda dell’oscillazione a frequenza piu` alta per ogni
elemento e` visualizzato graficamente in figura 5.3. Si noti come il valore minimo imposto
di 12,5 non viene mai raggiunto. Il software MSC.Nastran, come detto in appendice C
tiene conto di eventuali svergolamenti e camber dei profili per mezzo di valori di downwash
imposti in ogni elemento aerodinamico. Sulle ali verticali del SPB (Solar Powered Biplane)
i profili utilizzati sono simmetrici, e quindi non necessitano di un simile accorgimento.
Sulle ali orizzontali invece sono stati utilizzati profili del tipo Eppler 210, rappresentato




Figura 5.1: Modello aerodinamico del SPB (Solar Powered Biplane)
Figura 5.2: Visualizzazione grafica del valore dell’aspect ratio in ciascun elemento aerodinamico
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Figura 5.3: Visualizzazione grafica del valore del numero di elementi aerodinamici lungo la corda
diviso per la lunghezza d’onda dell’oscillazione a frequenza piu` alta
Figura 5.4: Profilo eppler e210
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in figura 5.4 con la linea di camber tratteggiata. In figura 5.5 e` invece rappresentata la
schematizzazione del camber secondo la divisione in corda della mesh aerodinamica. Il
Figura 5.5: Schematizzazione del camber del profilo eppler e210
valore del downwash da imporre in ciascun elemento lungo la corda per rappresentare
il camber del profilo e` illustrato in tabella 5.1. La numerazione dei tratti e` progressiva
a partire dal leading edge. Si ricorda che oltre al valore del camber, su ciascuna ala
Tratto I II III IV V VI VII VIII
-0,1914 -0,0903 -0,0388 -0.0086 0.210 0.0489 0.0849 0.1639
Tabella 5.1: Valori, in radianti, del normalwash in ogni tratto della mesh lungo la corda
orizzontale occorre sommare il valore del calettamento. In questo lavoro di tesi e` stato
preferito definire il normalwash relativo al calettamento separatamente rispetto a quello
relativo al camber, definendone, per gli elementi aerodinamici interessati, due valori separati;
cos`ı facendo, il software MSC.Nastran considera su ciascun elemento la somma dei vari
valori del normalwash definiti. I motivi legati a questa scelta sono legati al fatto che cosi
facendo e` possibile modificare molto semplicemente il valore del calettamento su ogni ala,
rendendo agevole una analisi del trim del velivolo.
Allo scopo di avere un idea generale sul comportamento del modello aerodinamico, e per
effettuare un confronto con i risultati precedenti, e` stata effettuata una analisi preliminare
nella quale e` stato imposto di trascurare gli effetti aeroelastici (analisi del tipo rigid trim);
i risultati relativi all’aerodinamica di una tale analisi sono dipendenti unicamente dal
particolare modello aerodinamico utilizzato, e non sono influenzati dalle deformazioni
strutturali. In tabella 5.2 sono esposti i valori ottenuti delle derivate aerodinamiche. Si
noti che tali valori sono stati ottenuti utilizzando un sistema di riferimento orientato
come il sistema assi corpo, ma centrato in corrispondenza del nodo strutturale utilizzato
come SUPORT. Tale nodo dista dal leading edge dell’ala posteriore 4, 6 [m] in orizzontale
(nella direzione che punta verso l’ala anteriore) e 8, 45 [m] in verticale (misurati verso il
basso). Nella tabella 5.2 si puo` notare che sono state riportate, oltre ai valori delle derivate
aerodinamiche ottenute con un codice VLM modificato per tenere conto della resistenza
d’attrito, due colonne di valori, del tutto uguali tra di loro: i valori detti “UNSPLINED”
e quelli detti “SPLINED”. I valori “UNSPLINED” indicano che le derivate aerodinamiche
sono state valutate utilizzando tutte le superfici e gli elementi aerodinamici, mentre i
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valori “SPLINED” sono i valori delle derivate aerodinamiche calcolati utilizzando solo gli
elementi che, tramite spline, trasferiscono carico alla struttura. La presenza di entrambi i
set di valori, i quali devono essere identici o differire molto poco, costituisce un controllo
sulla bonta` delle spline utilizzate e sulla correttezza nella loro impostazione. Noti i valori
Derivata Aerodinamica UNSPLINED SPLINED Valori VLM
CL0 0, 4512809 0, 4512809 0, 57834855
Cm0 0, 2003574 0, 2003574 0, 34442443
CLα 5, 883542 5, 883542 5, 858735
Cmα 4, 825707 4, 825707 5, 941737
CLq 2, 394997 2, 394997 −0, 303685
Cmq −107, 4821 −107, 4821 −90, 434578
Tabella 5.2: Valori delle derivate aerodinamiche ottenute dall’analisi rigid trim
delle derivate aerodinamiche, e` possibile ottenere la posizione del punto neutro della
configurazione relativamente al sistema di riferimento utilizzato. Come si puo` notare la
derivata aerodinamica CMα e` positiva; cio` indica una posizione del punto neutro avanzata
rispetto al SUPORT. In riferimento alla figura 5.6, si consideri un incremento ∆α del
valore dell’angolo di incidenza. Definendo xp.n., orientata come in figura 5.6, la distanza
orizzontale tra il nodo SUPORT ed il punto neutro, imponendo l’equilibrio alle rotazioni
utilizzando come polo di riduzione dei momenti il nodo SUPORT si ottiene:
xp.n.q¯SrefCLα∆α− q¯Sref c¯CMα∆α→ xp.n. = c¯CMα
CLα
(5.3)







Figura 5.6: Schema per il calcolo del punto neutro del velivolo
Come si puo` notare dai valori di tabella 5.2, i valori delle derivate aerodinamiche
ottenute utilizzando il codice aerodinamico DLM interno al software MSC.Nastran, ed
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il codice VLM modificato, differiscono in maniera sensibile, in particolare per quanto
riguarda le derivate Cmα e Cmq. I motivi di questa differenza sono principalmente legati ai
seguenti motivi:
• Differenza nei modelli implementati;
• Differenze nella pannellizzazione;
• Sensibile differenza nel calcolo della derivata aerodinamica CMα, legata al fatto che
le forze di resistenza, aventi un forte braccio, giocano un ruolo importante in questo
senso.
Uno degli scopi di questo lavoro di tesi, e` fornire un’idea sul comportamento aeroelastico
del sistema; e` stata quindi trascurata la differenza presente tra la derivata aerodinami-
ca CMα calcolata precedentemente e quella ottenuta mediante l’analisi con il software
MSC.Nastran. Cio` non permette di effettuare analisi di stabilita`, per le quali sarebbe
necessario affinare il modello aerodinamico utilizzato al fine di tenere conto del contributo
delle forze di resistenza, o accurate analisi di trim (in quanto, data le differenza sulla
derivata aerodinamica CMα, gli angoli di assetto di trim saranno necessariamente diversi),
ma permette comunque di avere un’idea generale sugli effetti aeroelastici e di ottenere con
buona approssimazione le distribuzioni di portanza sulle ali, con le loro ridistribuzioni
dovute agli effetti aeroelastici.
Occorre notare che, come indicato ai capitoli 2 e 3, il modello strutturale e` generato
da una routine Matlab la quale ha la possibilita` di cambiare con facilita` molti parametri,
sia geometrici sia strutturali, al fine di poter effettuare una serie di analisi parametriche.
A tale scopo il modello aerodinamico e` stato creato una sola volta in ambiente Patran
(MSC.Flightloads); sono stati quindi isolati i comandi del file di sessione ( *.ses) relativi
alla definizione della geometria e della generazione della mesh, della definizione dei dati
aerodinamici, del normalwash e delle spline (descritte di seguito) in un nuovo file di sessione
che e` stato importato in tutte le successive analisi. Questo e` stato possibile dal fatto che i
cambiamenti dei vari parametri non sono mai stati tali da giustificare un cambiamento del
modello aerodinamico1.
1Si noti che al fine di poter importare sempre le spline definite allo stesso modo, la numerazione dei
nodi del modello strutturale deve rimanere intatta, per cui deve rimanere fissato il numero di elementi
utilizzati. Per alcune configurazione questo non e` stato possibile, e cio` ha portato alla necessita` di creare
piu di un file di sessione da importare all’occorrenza.
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5.2 Interfaccia tra Modello Strutturale ed Aerodinamico:
Definizione delle Spline
La definizione delle spline e` un passo fondamentale dell’analisi aeroelastica. Le spline
determinano il modo in cui le deformazioni strutturali influenzano l’aerodinamica e il
modo in cui le forze aerodinamiche sono trasferite alla struttura; e` comprensibile dunque
l’attenzione necessaria nella loro definizione e la necessita` di verifiche a posteriori. Una
breve descrizione della spline e dei tipi presenti internamente al software MSC.Nastran
e` presente in appendice C. Per la definizione delle spline occorre scegliere un insieme di
nodi (indipendenti) della mesh strutturale tramite i quali interpolare gli spostamenti dei
nodi (dipendenti) della mesh aerodinamica relativi alla superficie interessata. A causa
del vincolo di diedro costante imposto dai limiti del codice aerodinamico, il modello
aerodinamico del SPB (Solar Powered Biplane) e` costituito da sette superfici distinte,
visibili in figura 5.1. Sono state definite altrettante spline, del tipo infinite plate, il quale
consente di tenere conto di eventuali deformazioni lungo la direzione della corda.
Come descritto ai capitoli 2 e 3, nell’ambito di questa tesi sono stati implementati
due modelli differenti: un modello nel quale i longheroni delle ali orizzontali sono stati
schematizzati con elementi SHELL ed un modello realizzato esclusivamente con elementi
BEAM. Internamente al modello SHELL, sono stati creati tre set di nodi per ciascuna
delle due ali orizzontali: un set in corrispondenza di punti equispaziati sull’asse dei centri
di taglio del longherone anteriore, un set equivalente relativo al longherone posteriore,
ed un set in corrispondenza di punti equispaziati lungo il trailing edge (il set di nodi in
corrispondenza del trailing edge e` presente anche nel modello BEAM). I nodi di quest’ultimo
set sono collegati rigidamente mediante un MPC ai nodi corrispondenti appartenenti al set
relativo al longherone posteriore. I set di nodi relativi ai longheroni anteriore e posteriore
sono collegati ai nodi dei rispettivi longheroni mediante RBE3 in maniera descritta ai
capitoli 2 e 3. Si noti che, nel modello SHELL non e` stato necessario creare un set di
nodi in corrispondenza del leading edge in quanto gia presente. Analogamente, sia per il
modello SHELL sia per quello BEAM, in corrispondenza di ciascuna ala verticale, sono
stati creati due set di nodi equidistanti relativi al leading edge ed al trailing edge. In
figura 5.7 sono rappresentati, per un tratto dell’ala posteriore, i nodi strutturali utilizzati
nella definizione delle spline relative alle ali orizzontali. Si notano i nodi dei set sopra
descritti, nodi appartenenti alle centine (posti i ncorrispondenza dei nodi della travatura
che le costituisce) e un altro set di nodi appartenenti al leading edge; per una maggiore
chiarezza di esposizione e` stata disattivata la visualizzazione degli MPC. Analogamente i
nodi strutturali delle spline relative alle ali verticali sono illustrati in figura 5.8.
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Figura 5.7: Visualizzazione dei nodi strutturali appartenenti alle ali orizzontali utilizzati nella definizione
delle spline
Figura 5.8: Visualizzazione dei nodi strutturali appartenenti alle ali verticali utilizzati nella definizione
delle spline
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5.3 Impostazione dell’Analisi Aeroelastica Statica
Il software MSC.Nastran permette di effettuare analisi aeroelastiche su di un velivolo
libero; per maggiori dettagli si rimanda all’appendice C. Il software, per arrivare alla
soluzione del problema del velivolo libero, passa attraverso la soluzione del problema di
velivolo vincolato in almeno un punto (detto SUPORT). I gradi di liberta` di corpo rigido
coinvolti nella analisi sono dipendenti dal tipo di manovra analizzata. In particolare e`
stato analizzato il caso di volo livellato simmetrico; in questo caso sono coinvolti i gradi di
liberta` di traslazione verticale e di rotazione in beccheggio.
Lo studio di un semi modello comporta la necessita` di imporre vincoli di simmetria su
tutti i nodi della sezione di mezzo (eccetto i nodi dipendenti dei vari MPCs), tranne al nodo
che verra` scelto come nodo SUPORT, al quale viene bloccata anche la possibilita` di scorrere
lungo la direzione del flusso asintotico (asse x del sistema di coordinate aerodinamico di
riferimento). Ad esempio, nel caso di studio di un velivolo in volo livellato del quale si
sia creato un semi modello, rispetto al sistema di coordinate aerodinamico di riferimento
per il quale l’asse x e` la direzione del flusso asintotico, l’asse z e` l’asse verticale orientato
verso l’alto, e l’asse y e` tale da rendere la terna levogira, ai nodi presenti sulla mezzeria,
eccetto al nodo SUPORT, occorre bloccare i gradi di liberta` di traslazione lungo l’asse y e
di rotazione lungo gli assi x e z (vincoli di simmetria). Al nodo SUPORT occorre vincolare
anche la traslazione lungo l’asse x. A questo punto il velivolo ha due gradi di liberta` di
corpo rigido, traslazione lungo l’asse z e rotazione attorno all’asse y, i quali andranno
poi indicati nella definizione del nodo SUPORT durante la creazione del subcase relativo
all’analisi; per maggiori informazioni si rimanda all’appendice C.
Nell’analisi aeroelastica statica di una configurazione del SPB (Solar Powered Biplane)
sono stati seguiti i seguenti passi:
• Importazione del modello strutturale, ottenuto tramite le routine Matlab, nel
programma MSC.Flightloads;
• Utilizzo della feature di equivalence dei nodi e di split degli elementi di tipo BAR,
imposizione dei vincoli di simmetria sui nodi della sezione mediana e vincolo del
nodo SUPORT;
• Importazione del file contenente le informazioni riguardo la modellazione aerodina-
mica e la creazione delle spline;
• Definizione dei parametri dell’analisi (Mach di volo, pressione dinamica e parametri
di trim) e post processing dei risultati ottenuti.
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La necessita` di studiare varie configurazioni deriva dal bisogno di valutare l’influenza della
distribuzione delle batterie lungo lo span e l’effetto di varie soluzioni strutturali (quali la
presenza di controventature in ala e diverse distribuzioni degli strati di composito).
Per ogni configurazione analizzata sono state indagate le condizioni di trim sia
trascurando gli effetti aeroelasici (rigid trim), sia tenendo conto del loro effetto (flex
trim).
All’interno del file di output2 della soluzione aeroelastica statica (SOL 144) sono presenti
le derivate aerodinamiche ottenute sia dall’analisi restrained sia dall’analisi unrestrained, i
valori di trim (nel presente caso di analisi di volo livellato i valori di trim sono costituiti
dal valore dell’angolo di incidenza), informazioni sulle deformazioni di ogni elemento
strutturale e sulle tensioni presenti.
5.3.1 Impostazione dei parametri per le analisi effettuate
Il software MSC.Nastran, per effettuare una analisi ti trim, ha bisogno di due parametri
lasciati liberi. In questo lavoro di tesi e` stato scelto di lasciare come parametri liberi il
calettamento dell’ala anteriore, definita con il nome SUP cal, e l’angolo di incidenza α;
in questa maniera il software trovera` l’angolo di incidenza α e il valore del calettamento
dell’ala anteriore tali da equilibrare le forze portanti ed i momenti ad un prefissato valore
di carico. Per ogni analisi sono stati specificati il Mach e la pressione dinamica pari ai
valori in crociera (h = 18000 [m]): M = 0, 11 e q¯ = 63.563. Nella tabella 5.3 sono riassunte








Tabella 5.3: Valori dei parametri di trim utilizzati nelle analisi SOL 144
2Il software MSC.Nastran crea vari file contenenti le informazioni della soluzione del problema studiato;
degni di nota sono il file con estensione *.xdb che puo` essere importato in ambiente Patran per il
post-processing ed il file con estensione *.f06, il quale e` un file di testo contenente tutte le informazioni
relative alla soluzione ed e` accessibile direttamente dall’utente. Si noti per che l’ottenimento di certi tipi
di risultati, come ad esempio la distribuzione delle forze portanti lungo lo span, e` necessario effettuare
separatamente il post processing partendo dai dati contenuti nel file *.f06.
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5.4 Risultati dell’Analisi Aeroelastica Statica
In questa sezione sono riportati i risultati ottenuti mediante l’analisi aeroelastica statica
effettuata con il software MSC.Nastran, ed in particolare vengono esposti i criteri con i
quali sono stati gestiti i vari parametri strutturali e di modellazione. I risultati vengono
esposti per varie configurazioni, differenti tra di loro nella distribuzione delle batterie.
L’analisi aeroelastica statica e` stata effettuata sia sul modello interamente costituito
da elementi BEAM, sia sul modello avente i longheroni modellati con elementi SHELL.
Tale scelta e` legata alla necessita` di un confronto tra i risultati ottenuti con i due modelli,
dovuta principalmente a:
• Come anticipato ai capitoli 2.7, 3.4 e alla sezione 5.2, i nodi utilizzati nella definizione
delle splines, relativamente al modello SHELL, sono vincolati alla struttura del
velivolo mediante degli MPC del tipo RBE3, descritti in appendice A. Il confronto
tra i modelli BEAM e SHELL permette dunque di valutare la bonta` della scelta
effettuata;
• L’analisi aeroelastica e` di per se molto delicata, un confronto tra due modelli permette
una rapida individuazione di eventuali comportamenti indesiderati della struttura,
oppure di errori nella costruzione del modello.
Sono state analizzate varie configurazioni del SPB (Solar Powered Biplane) differenti tra di
loro nella distribuzione delle batterie; queste infatti costituiscono circa il 50% del peso del
velivolo e, come si vedra` dall’analisi dei risultati ottenuti, giocano un ruolo fondamentale
nell’equilibrio del velivolo in condizioni di trim.
5.4.1 Analisi del primo caso
La prima configurazione analizzata ha la distribuzione di batterie indicata in figura 5.9,
nella quale si nota come queste siano distribuite uniformemente sull’ala posteriore, e, sempre
uniformemente, nei pressi delle ali verticali (ogni tratto delle batterie nell’ala anteriore
copre la distanza di otto baie) per quanto riguarda l’ala anteriore. Le distribuzioni degli
accumulatori su ogni ala sono tali da garantire il giusto peso totale su ciascuna di esse.
Il motivo di tale scelta deriva dalla necessita` di limitare, per l’ala anteriore, la freccia
massima in atterraggio, vedi [9], evitandone il rischio di contatto con il suolo del ventre
dell’ala. La configurazione studiata ha quindici centine per baia sulle ali orizzontali, dieci
centine sulle due ali verticali centrali, e undici sui due piu` esterni. Le centine sulle ali
verticali sono collegate da controventature; il motivo di tale scelta e` legato al fatto che
queste aumentano sensibilmente la rigidezza flessionale delle ali verticali.
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Figura 5.9: Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il primo caso analizzato
La prima analisi effettuata e` stata lo studio delle condizioni di trim del SPB (Solar
Powered Biplane) in volo livellato (nz = 1) alla quota di crociera (hcruise = 18000 [m]) e al
mach di crociera (Mcruise = 0, 11).
Nelle figure 5.10 e 5.11 viene illustrata la medesima vista della deformata del SPB (Solar
Powered Biplane) ottenuta rispettivamente sia senza considerare gli effetti aeroelastici
(rigid trim) sia tenendo conto del loro contributo (flexible trim). Come e` possibile notare
la deformata presenta uno spostamento massimo di 5, 24 [m] in corrispondenza della zona
di estremita` per il caso senza effetti aeroelastici, e di 6, 08 [m] per l’altro caso. Il motivo
per cui vengono presentate entrambe le analisi (rigid trim e flexible trim) e` il fatto che
in questo modo, analizzando le differenze tra i due casi, e` possibile valutare in maniera
piu` chiara gli effetti aeroelastici sulla struttura. Una deflessione del genere, a fattore di
carico unitario, e` stata considerata eccessiva e pertanto questa configurazione e` stata
abbandonata.
Le cause di una deformazione cosi accentuata, sono essenzialmente legate alle seguenti
motivazioni:
• La struttura del SPB (Solar Powered Biplane) e` molto leggera e di conseguenza
relativamente poco rigida. Gran parte del peso della struttura e` costituito dalle
celle contenenti le batterie. E` dunque necessario provvedere a mantenere il piu`
possibile, sezione per sezione, un equilibrio locale tra forze portanti e forze peso. Una
estensione delle batterie fino all’estremita` delle ali anteriore e posteriore, zona in cui
le forze portanti calano bruscamente, tende a far prevalere localmente le forze peso,
vedi figure 5.12 e 5.13. In tale zona le risultanti hanno un forte braccio e sono causa
di elevati momenti flettenti;
• Le batterie sono collegate al longherone anteriore. Sempre in corrispondenza dell’e-
stremita` delle ali, zona nella quale le forze portanti calano bruscamente, il loro peso
tende a far diminuire l’incidenza locale, riducendo ulteriormente le forze di portanza.
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Figura 5.10: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il primo caso analizzato ottenuta
trascurando gli effetti aeroelastici, unita` in metri
Figura 5.11: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il primo caso analizzato ottenuta
considerando gli effetti aeroelastici, unita` in metri
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Questo effetto si ripercuote poi lungo tutta l’apertura alare. Si puo` osservare che
questo secondo effetto e` la principale causa della maggior deflessione del caso in cui
siano considerati gli effetti aeroelastici.
Le distribuzioni di portanza sulle ali anteriore e posteriore relative al presente caso sono
illustrate rispettivamente nelle figure 5.12 e 5.13. In ciascuna figura, come opportunamente
indicato, sono rappresentate sovrapposte le distribuzioni di portanza ottenute sia trascu-
rando (linea puntata) sia tenendo in considerazione (linea continua) gli effetti aeroelastici,
e il contributo elastico alla distribuzione di portanza (linea delineata da una serie “*”)3.
Si puo` notare una forte influenza delle ali verticali nella portanza elastica rispetto al caso
rigido, specialmente nell’ala posteriore, ed un brusco calo delle forze portanti a partire da
circa il 90% dell’apertura alare.
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.12: Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il primo caso analizzato
In tabella 5.4 vengono riportati i valori delle derivate aerodinamiche ottenute per il
caso rigid trim e per il flexible trim, cos`ı come i valori del calettamento necessario ad
assicurare la condizione di trim e l’angolo di incidenza di trim in volo livellato. Si noti
come le derivate aerodinamiche ed il valore del calettamento nel caso rigid trim sono uguali
a quanto trovato alla sezione 1.4.1; su ogni ala infatti viene fatta variare la distribuzione
3Il contributo elastico alla distribuzione di portanza e` stato ottenuto sottraendo la portanza rigida alla
portanza elastica. Intendendo con portanza rigida quella ottenuta trascurando gli effetti aeroelastici e
portanza elastica quella ottenuta tenendoli in considerazione.
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.13: Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il primo caso analizzato
delle batterie, ma non il peso totale di queste (i valori delle derivate aerodinamiche, dei
valori di calettamento e dell’angolo di incidenza di trim, per il caso rigid trim, sono uguali
per tutte le configurazioni analizzate, diverse sono invece le deformate ottenute caso per
caso). La differenza tra le derivate aerodinamiche tra il caso rigid trim ed il caso flexible
trim e` indice dell’influenza delle deformazioni strutturali sull’aerodinamica; si puo` notare
che nel presente caso, nonostante le deformazioni piuttosto accentuate, non si nota una
grande variazione nei valori delle derivate aerodinamiche ad eccezione della derivata CLq.
Solita cosa puo` dirsi del calettamento e dell’angolo di incidenza di trim.
Confronto con i risultati dell’analisi effettuata con il modello BEAM Come verifica
dei risultati ottenuti, si riportano i risultati relativi alla medesima analisi effettuata con il
modello costituito da elementi BEAM. Nelle figure 5.14 e 5.15 sono riportate, analogamente
al modello SHELL le deformate sia per il caso rigido, sia per il caso elastico. Come si
puo` notare le deformazioni trovate in questo caso sono sensibilmente piu` basse, ma non
con differenze tali da non poter essere dovute alla estrema differenza tra i due modelli
utilizzati; il comportamento della struttura e` infatti il medesimo e cio` puo` essere visto
come prova della bonta` di entrambi i modelli. Le distribuzioni di portanza rispettivamente
per l’ala anteriore e per l’ala posteriore ottenute dal modello BEAM sono invece riportate
nelle figure 5.16 e 5.17. Rispetto al modello SHELL si nota una influenza delle ali verticali
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Derivata Aerodinamica Rigid trim Flexible trim
CL0 0, 4512809 0, 4494944
CM0 0, 2003574 0, 2008866
CLα 5, 883542 6, 057033
CMα 4, 825707 4, 920656E
CLq 2, 394997 5, 534829
CMα −107, 4821 −109, 1149
Tipo di analisi SURF cal [rad] Alpha, α [rad]
Rigid trim -0,03014353 0,2160422
Flexible trim -0,02959119 0,2153841
Tabella 5.4: Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroelastica
per il primo caso
leggermente inferiore; viene comunque mantenuto l’andamento di avere la maggior influenza
delle ali verticali sull’ala posteriore. Queste differenze sono state attribuite alla differente
modellazione della struttura e non sono state oggetto di ulteriori studi. In tabella 5.5 sono
riassunti i valori delle massime deformate ottenute dall’analisi aeroelastica sia sul modello
SHELL, sia sul modello BEAM.
Risultati modello SHELL Risultati modello BEAM
Flex trim [m] Rigid trim [m] Flex trim [m] Rigid trim [m]
6, 08 5, 24 4, 77 4, 41
Tabella 5.5: Differenze nei valori delle deformate ottenute dai risultati delle analisi relative ai modelli
SHELL e BEAM
Considerazioni sulle analisi effettuate Viste le precedenti considerazioni, sono state
svolte varie analisi modificando la distribuzione delle batterie, ed in particolare limitando
la loro estensione in apertura. Al fine di ottenere una visione generale sull’effetto di questi
cambiamenti e` stata ridotta l’estensione delle batterie prima solamente sull’ala posteriore
e di seguito solamente sull’ala anteriore di una distanza pari alla lunghezza di due baie, ed
in base ai risultati ottenuti sono state effettuate una serie di prove che hanno poi portato
alla distribuzione adottata4.
4Si noti che la risoluzione con la quale e` stato possibile variare la distribuzione delle batterie in apertura,
data la loro modellazione come massa non strutturale (NSM), e` data dalla lunghezza degli elementi
SHELL.
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Figura 5.14: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane), modello BEAM, per il primo caso
analizzato ottenuta trascurando gli effetti aeroelastici, unita` in metri
Figura 5.15: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane), modello BEAM , per il primo caso
analizzato ottenuta considerando gli effetti aeroelastici, unita` in metri
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.16: Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il primo caso analizzato (modello BEAM)
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza














Figura 5.17: Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il primo caso analizzato (modello BEAM)
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5.4.2 Analisi del secondo caso
In figura 5.18 e` rappresentata la distribuzione delle batterie per il secondo caso analizzato,
nel quale la distribuzione delle batterie sull’ala anteriore e` stata ridotta in apertura di una
lunghezza pari a due baie, mentre la distribuzione sull’ala anteriore rimane invariata.
x
z
Figura 5.18: Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il secondo caso
analizzato
Nelle figure 5.19 e 5.20 e` rappresentata una vista della deformata di questa seconda
configurazione; in particolare la figura 5.19 illustra il risultato ottenuto dall’analisi rigid
trim, mentre la figura 5.20 mostra i risultati dell’analisi aeroelastica vera e propria, flexible
trim. La deformata massima e` di 2, 89 [m] per l’analisi di tipo rigid trim, e di 2, 02 [m]
per quella flexible trim; in entrambi i casi la deformata massima si manifesta in prossimita`
dell’estremita` dell’ala posteriore. Si puo` notare come anche un cambiamento di cos`ı poco
conto influenzi notevolmente la deformata finale, a prova dela bassa rigidezza del velivolo
e dell’importanza di un corretto bilanciamento tra forze di portanza e forze peso.
Le distribuzioni di portanza per il secondo caso analizzato, sono rappresentate nelle
figure 5.21 e 5.22 rispettivamente per l’ala anteriore e l’ala posteriore; anche in questo caso
la linea continua indica la distribuzione di portanza ottenuta dall’analisi flexible trim, la
linea puntata il risultato ottenuto dall’analisi rigid trim e la linea con asterischi indica la
differenza delle due.
In tabella 5.6 sono rappresentate, analogamente a quanto esposto per il primo caso, i
valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim per il presente caso. Nonostante
siano, come previsto, rimasti praticamente invariati i valori relativi all’analisi rigid trim,
questi sono stati riportati per permettere un veloce confronto con l’analisi flexible trim.
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Derivata Aerodinamica Rigid trim Flexible trim
CL0 0, 4512809 0, 4408002
CM0 0, 2003574 0, 2005749
CLα 5, 883542 5, 911624
CMα 4, 825707 4, 904608E
CLq 2, 394997 3, 958560
CMα −107, 4821 −108, 4506
Tipo di analisi SURF cal [rad] Alpha, α [rad]
Rigid trim −0.03014962 0,2160421
Flexible trim −0, 03248958 0,2128174
Tabella 5.6: Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroelastica
per il secondo caso
Figura 5.19: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il secondo caso analizzato, analisi
rigid trim, unita` in metri
5. Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 98
Figura 5.20: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il secondo caso analizzato, analisi
flexible trim, unita` in metri
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.21: Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il secondo caso analizzato
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.22: Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il secondo caso analizzato
5.4.3 Analisi del terzo caso
La distribuzione delle batterie sulle due ali orizzontali per il terzo caso analizzato e`
illustrata in figura 5.23. Si puo` notare come sull’ala anteriore queste siano distribuite fino




Figura 5.23: Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per il terzo caso analizzato
Viste della deformata per questa configurazione, per i casi rigid trim e flexible trim
rispettivamente, sono illustrate nelle figure 5.24 e 5.25. Come e` possibile notare la
distribuzione delle batterie sull’ala posteriore ha un influenza notevolmente inferiore
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rispetto a quello sull’ala anteriore; le deformate ottenute sono infatti molto prossime a
quelle ottenute nel primo caso. Le distribuzioni di portanza relative al presente caso sono
riportate nelle figure 5.26 e 5.27 rispettivamente per l’ala anteriore e posteriore. I valori
delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim per il presente caso sono riportati in
tabella 5.7. Si puo` notare come i valori delle derivate aerodinamiche, in particolare CLα e
CMα, si avvicinino a quelli relativo al primo caso.
Derivata Aerodinamica Rigid trim Flexible trim
CL0 0, 4512809 0, 4536987
CM0 0, 2003574 0, 2042065
CLα 5, 883542 6, 127444
CMα 4, 825707 4, 979061
CLq 2, 394997 6, 203583
CMα −107, 4821 −109, 7771
Tipo di analisi SURF cal [rad] Alpha, α [rad]
Rigid trim −0, 03014436 0,2160430
Flexible trim −0, 02957394 0,2229143
Tabella 5.7: Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroelastica
per il secondo caso
5.4.4 Considerazioni sui casi analizzati
Lo studio dei tre casi presentati ha permesso di avere un idea della grande influenza che le
distribuzioni delle batterie hanno sulla deformata finale del velivolo; in particolare si puo`
osservare come questa grande influenza sia limitata alla distribuzione delle batterie sull’ala
anteriore. Analizzando infatti la deformata del terzo caso (nel quale e` stata limitata in
apertura la distribuzione delle batterie sull’ala posteriore), si puo` notare come questa
sia simile a quella del primo caso (batterie estese fino in fondo su entrambe le ali). La
deformata ottenuta limitando le batterie sull’ala anteriore (secondo caso analizzato), e`
sensibilmente inferiore a quella del primo caso di circa 2 [m].
Queste considerazioni hanno portato alla scelta di una configurazione vincente, ottenuta
dosando la distribuzione delle batterie sull’ala anteriore, ed in particolare riducendo
ulteriormente la loro estensione in apertura. Come illustrato in tabella 5.8, e come verra`
esposto in dettaglio al paragrafo successivo, tale configurazione ha permesso di ottenere
deformate molto piccole, segno di un buon bilanciamento tra forze portanti e forze peso.
5. Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 101
Figura 5.24: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il terzo caso analizzato, analisi rigid
trim, unita` in metri
Figura 5.25: Deformazione del SPB (Solar Powered Biplane) per il terzo caso analizzato, analisi
flexible trim, unita` in metri
5. Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 102
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.26: Distribuzione di portanza sull’ala anteriore per il terzo caso analizzato
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza















Figura 5.27: Distribuzione di portanza sull’ala posteriore per il terzo caso analizzato
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Caso analizzato Flex trim [m] Rigid trim [m]
I 6, 08 5, 24
II 2, 02 2, 89
III 5, 94 3, 84
vincente 0, 64 0, 42
Tabella 5.8: Differenze nelle deformate ottenute nelle analisi dei casi analizzati
5.4.5 Analisi dettagliata dei risultati relativi alla configurazione vin-
cente
La distribuzione in apertura delle batterie sulle due ali per la configurazione vincente e`
illustrata in figura 5.28. Come si puo` notare questa e` molto simile a quella relativa al
x
z
Figura 5.28: Schema della distribuzione delle batterie lungo l’apertura alare per la configurazione
vincente
secondo caso; cio` evidenzia ancora la sensibilita` del modello rispetto a piccole variazioni
nella distribuzione delle batterie sull’ala anteriore. Nelle figure sono illustrate due viste
della deformata ottenuta, sia per il caso rigid trim, sia per il caso flexible trim.
La deformata massima ottenuta e` di 0, 42 [m] per l’analisi rigid trim e di 0, 64 [m] per
l’analisi flexible trim. I valore delle derivate aerodinamiche per questa configurazione sono
illustrati in tabella 5.9, mentre nelle figure 5.33, 5.34, 5.35, 5.36 e 5.37 sono riportate le
distribuzioni di portanza sulle ali orizzontali e sulle ali verticali, esclusa quella relativa
all’ala orizzontale mediana, sulla quale le distribuzioni di portanza sono nulle a causa
della simmetria (queste ultime non sono state riportate per le altre configurazioni). Si puo`
notare, a questi piccoli valori di deformazione della struttura, la scarza influenza di effetti
aeroelastici sulla distribuzione di portanza delle ali orizzontali, mentre si ha una influenza
sensibilmente maggiore sulle ali verticali, in particolare sulle due ali verticali piu` interne.
Si noti ancora come la distribuzione di portanza sull’ala verticale piu` esterna tenda alla
distribuzione di portanza “a farfalla” tipica delle configurazioni Prandtl Plane.
5. Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 104
Nelle figure 5.38, 5.40, 5.41, 5.42 ed 5.45 sono invece rappresentate rispettivamente le
tensioni assiali negli elementi BEAM e le tensioni flessionali nei punti C, D, E ed F (le
posizioni di tali punti in ciascuna delle sezioni utilizzate, sono illustrate in figura 5.39). Le
figure illustrano invece le tensioni, rispettivamente nelle direzioni “x” ed “y” presenti in
uno degli strati orientati a 0◦, ovvero gli strati piu` sollecitati (la direzione “x” corrisponde
in questo caso alla direzione di orientamento delle fibre, ovvero quella longitudinale).
Figura 5.29: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
tenendo conto di effetti aeroelastici, unita` in metri
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Figura 5.30: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
tenendo conto di effetti aeroelastici, unita` in metri
Figura 5.31: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
senza tener conto di effetti aeroelastici, unita` in metri
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Figura 5.32: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
senza tener conto di effetti aeroelastici, unita` in metri
Derivata Aerodinamica Rigid trim Flexible trim
CL0 0, 4512809 0, 4400155
CM0 0, 2003574 0, 2031966
CLα 5, 883542 5, 9018360
CMα 4, 825707 4, 9485600
CLq 2, 394997 3, 8896450
CMα −107, 4821 −108, 81590
Tipo di analisi SURF cal [rad] Alpha, α [rad]
Rigid trim −0, 03015068 0,2160429
Flexible trim −0, 03390714 0,2188674
Tabella 5.9: Valori delle derivate aerodinamiche e dell’assetto di trim ottenute dall’analisi aeroelastica
per la configurazione vincente
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza



















contributo elastico alla portanza














Figura 5.34: Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sull’ala posteriore ottenute per
la configurazione vincente
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza






















Figura 5.35: Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sulla prima ala verticale a
partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente
risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza






















Figura 5.36: Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sulla seconda ala verticale a
partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente
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risultato rigid trim
risultato flexible trim
contributo elastico alla portanza























Figura 5.37: Distribuzione di portanza rigida, elastica e loro differenza sull’ala verticale di estremita` a
partire dalla mezzeria ottenute per la configurazione vincente
Figura 5.38: Tensioni assiali negli elementi BEAM, unita` in Pascal






(a) Sezione dei montanti delle













(c) Sezione delle flange delle cen-






(d) Sezione delle centine nelle ali
verticali.
Figura 5.39: Posizione dei punti di controllo (C,D,E ed F) nelle sezioni degli elementi BEAM utilizzati
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Figura 5.40: Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto C), unita` in Pascal
Figura 5.41: Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto D), unita` in Pascal
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Figura 5.42: Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto E), unita` in Pascal
Figura 5.43: Tensioni flessionali negli elementi BEAM (punto F), unita` in Pascal
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Figura 5.44: Tensioni presenti negli strati unidirezionali, componente “x”, unita` in Pascal
Figura 5.45: Tensioni presenti negli strati unidirezionali, componente “y”, unita` in Pascal
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Analisi della configurazione vincente mediante il modello BEAM Come verifica della
bonta` della soluzione, la medesima configurazione e` stata analizzata con il modello costituito
interamente da elementi BEAM; il risultato ottenuto e` stato poi confrontato con quello
relativo al modello SHELL. Nelle figure 5.46, 5.47, 5.48 e 5.49 sono illustrati i risultati
ottenuti. Come si puo` notare, i due modelli sono in forte accordo tra di loro, con deformate
che differiscono tra di loro di pochi centimetri. Le differenze tra le massime deformazioni
ottenute rispettivamente con il modello SHELL e quello BEAM per la configurazione
vincente sono illustrati in tabella 5.10.
Figura 5.46: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
trascurando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri
Risultati modello SHELL Risultati modello BEAM
Flex trim [m] Rigid trim [m] Flex trim [m] Rigid trim [m]
0, 64 0, 42 0, 39 0, 21
Tabella 5.10: Differenze nei valori delle deformate ottenute dai risultati delle analisi relative ai modelli
SHELL e BEAM per la configurazione vincente
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Figura 5.47: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
trascurando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri
Figura 5.48: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
considerando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri
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Figura 5.49: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione vincente ottenuta
considerando gli effetti aeroelastici (modello BEAM), unita` in metri
5.5 Analisi di Flutter
La configurazione vincente e` stata studiata anche dal punto di vista del suo comportamento
dinamico. Per prima cosa e` stata effettuata una analisi dei modi propri (SOL 103) della
configurazione, al fine di individuare le frequenze proprie e stabilire, in base all’andamento
dei modi, il numero di modi da utilizzare nell’analisi.
Una preventiva analisi modale e` utile anche per definire le coppie di valori del numero di
mach e della frequenza ridotta per i quali calcolare esplicitamente la matrice aerodinamica
generalizzata; i valori scelti devono racchiudere tra i loro estremi tutti i valori necessari
all’analisi di flutter. Per maggiori dettagli si rimanda all’appendice C.
Sulla base dei risultati ottenuti dall’analisi dei modi propri, e` stato scelto di utilizzare i
primi sei modi per l’analisi di flutter. In tabella 5.12 sono riportate le frequenze relative ai
primi sei modi propri, i quali sono illustrati nelle figure 5.50, 5.51, 5.52, 5.53, 5.54 e 5.55.
Come si puo` notare i primi due modi sono caratterizzati dalla presenza di flessione nel
proprio piano e sono a frequenza molto basse, ad indicare una scarsa rigidezza in questo
senso. Il terzo modo coinvolge invece una torsione globale dell’intera struttura. I modi
quarto e quinto sono coinvolgono nuovamente flessione nel proprio piano delle strutture
alari, ma sono a lunghezza d’onda circa la meta` rispetto ai primi due modi. Il sesto e`
invece un altro modo torsionale avente lunghezza d’onda circa la meta` di quella del terzo









Tabella 5.11: Frequenze relative ai primi sei modi propri della configurazione “vincente”
Figura 5.50: Primo modo proprio della configurazione “vincente”
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Figura 5.51: Secondo modo proprio della configurazione “vincente”
Figura 5.52: Terzo modo proprio della configurazione “vincente”
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Figura 5.53: Quarto modo proprio della configurazione “vincente”
Figura 5.54: Quinto modo proprio della configurazione “vincente”
5. Analisi Aeroelastica del velivolo SPB (Solar Powered Biplane) 120
Figura 5.55: Sesto modo proprio della configurazione “vincente”
5.5.1 Impostazione dell’analisi di flutter
L’analisi di flutter e` stata effettuata utilizzando il metodo p − k di risoluzione delle
equazioni del moto; per maggiori informazioni, si rimanda all’appendice C, mentre per
l’impostazione dell’analisi di flutter in ambiente MSC.Flightloads, si rimanda all’appendice
C.4. Preliminarmente alla creazione del subcase, sulla base di quanto ottenuto con l’analisi
modale, e` stato definito il vettore delle coppie di valori del numero di mach e della frequenza
ridotta per le quali calcolare esplicitamente la matrice aerodinamica generalizzata. Date
le basse velocita` in gioco, e` stato scelto come unico valore del numero di mach il valore






nella quale c¯ e` la corda di riferimento, f la frequenza e V la velocita`. Il minimo valore della
frequenza ridotta viene ottenuto sostituendo nella precedente il piu` piccolo valore della
frequenza in gioco (ovvero quella relativa al primo modo proprio) e il massimo valore della
velocita` considerata. Il massimo lo si ottiene invece sostituendovi il valore della frequenza
relativa al piu` elevato modo tra quelli considerati e il minimo valore della velocita`.
Relativamente all’analisi e` stato considerato un vettore di valori della velocita` avente
come minimo il valore di 10 [m/s] e come massimo il valore di 80 [m/s].
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Con riferimento alla tabella 5.12, si ottengono i valori minimo e massimo della frequenza
ridotta utilizzati nell’impostazione dell’analisi:
kmin = 0, 0048;
kmax = 0, 2928;
L’intervallo tra questi due valori e` stato poi diviso in dieci parti per ottenere il vettore
utilizzato nella analisi.
Il metodo p−k da come output, per ogni modo considerato, il valore dello smorzamento
g relativo a ciascun valore della velocita` considerata, per meggiori dettagli si rimanda
all’appendice C. In figura 5.56 sono illustrati i grafici V -g relativi all’analisi effettuata,
mentre in figura 5.57 viene riportato l’andamento della frequenza di ciascun modo di
flutter al variare della velocita`.
Come e` possibile notare, il ramo relativo al secondo modo diventa instabile a valori
estremamente ridotti della velocita` (circa 13 [m/s]); cio` e` principalmente dovuto alla
mancanza di rigidezza delle strutture alari rispetto a flessioni nel proprio piano. Osservando
infatti la figura 5.51 si nota come il secondo modo proprio sia caratterizzato da flessioni
nel proprio piano delle strutture dei cassoni alari. Per ovviare a tale inconveniente, e`
stato pensato di modificare la struttura alare con l’intento di aumentare la rigidezza
flessionale nel proprio piano dei cassoni alari. La soluzioni adottata e` illustrata al paragrafo
successivo.
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Figura 5.56: Risultati dell’analisi di flutter relativi alla configurazione “vincente”











Figura 5.57: Andamento della frequenza relativa a ciascun modo di flutter al variare della velocita`
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5.6 Analisi di flutter della struttura con controventature
alari
La soluzione adottata al fine di aumentare la rigidezza flessionale nel proprio piano delle
strutture dei cassoni alari consiste nel limitare il numero di centine presenti nelle due ali
orizzontali e di sopperire a tale mancanza mediante l’inserimento di due aste poste ad
“X”, come indicato in figura 5.58, nella quale non sono rappresentati i longheroni per non
appesantire troppo l’esposizione. Per quanto riguarda la modellazione, le controventature
sono state realizzate unendo i nodi chiave nella maniera di figura 5.58.
Figura 5.58: Schema della soluzione adottata al fine di aumentare la rigidezza flessionale nel proprio
piano delle strutture dei cassoni alari
Requisito fondamentale delle controventature e` la rigidezza assiale; queste sono state
modellate con una sezione circolare piena avente diametro 5 [mm].
Analogamente al caso precedente, e` stata effettuata una analisi modale con lo scopo
di avere un idea sul comportamento dinamico della struttura una volta aggiunte le
controventature e di impostare correttamente l’analisi. E´ stato scelto di utilizzare i primi
sei modi propri nell’analisi; le frequenze relative ai modi propri scelti sono indicate in
tabella, mentre nelle figure vengono riportate le deformate relative a ciascun modo scelto.
Come si puo` notare, il primo modo e` analogo, anche come valore della frequenza, a
quello relativo alla precedente configurazione; e` infatti un modo flessionale avente il nodo
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centrale in corrispondenza della sezione di mezzeria. A differenza del precedente caso
pero` si nota una flessione prevalentemente ortogonale al piano delle strutture dei cassoni
alari. Il secondo modo invece e` un modo di tipo torsionale, coinvolgente principalmente
spostamenti nel proprio piano dell’ala posteriore. Il terzo modo e` nuovamente di tipo
flessionale, ma e` caratterizzato da una lunghezza d’onda circa doppia rispetto al primo
modo. Il quarto modo e` di tipo torsionale, coinvolgente principalmente spostamenti nel
proprio piano della struttura dell’ala anteriore. Il quinto modo e` un modo flessionale
localizzato sull’ala verticale di estremita`, mentre il settimo e` un modo flessionale avente








Tabella 5.12: Frequenze relative ai primi sei modi propri della configurazione “vincente”
Figura 5.59: Primo modo proprio della configurazione con controventature
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Figura 5.60: Secondo modo proprio della configurazione con controventature
Figura 5.61: Terzo modo proprio della configurazione con controventature
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Figura 5.62: Quarto modo proprio della configurazione con controventature
Figura 5.63: Quinto modo proprio della configurazione con controventature
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Figura 5.64: Sesto modo proprio della configurazione con controventature
Nelle figure 5.65 e 5.66 sono illustrati i risultati dell’analisi di flutter relativi alla
configurazione in esame alla quota di crociera. Si puo` notare l’estrema efficacia delle
controventarure alari, ovvero di un aumento di rigidezza flessionale nel proprio piano. Alla
quota di crociera dunque, per la presente configurazione la soluzione non va incontro a
problemi di flutter.
L’analisi di flutter e` stata ripetuta al livello del mare; a tale quota, in base a quanto
riportato in [3], e` stato imposto come limite superiore per il range delle velocita` il valore di
20 [m/s]. La soluzione del problema del flutter alla quota zero e` illustrata nelle figure 5.67
e 5.68; si noti che rispetto al caso precedente la densita`, e quindi la pressione dinamica,
aumenta di circa un ordine di grandezza.
Si puo` notare come, limitatamente al range di velocita` utilizzato nell’analisi, non vi sia
l’insorgenza di fenomeni di flutter al livello del suolo.
Si puo` concludere osservando il grande beneficio dato dalla presenza di controventature
nelle strutture alari, ed in particolare della rigidezza flessionale che queste garantiscono
per flessioni nel proprio piano. Queste hanno infatti permesso di passare da una situazione,
vedi figura 5.56, particolarmente critica dal punto di fista del flutter, ad una situazione
che, alla luce dei risultati ottenuti, non soffre di questo problema ne´ in crociera, vedi figura
5.65, ne´ a quota zero, vedi figura 5.67.
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Figura 5.65: Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella struttura
del cassone alare in condizioni di crociera, grafico V-g












Figura 5.66: Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella struttura
del cassone alare in condizioni di crociera, grafico V-f
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Figura 5.67: Risultati dell’analisi di flutter relativa all configurazione con controventature nella
struttura del cassone alare a quota zero, grafico V-g













Figura 5.68: Risultati dell’analisi di flutter relativi all configurazione con controventature nella struttura
del cassone alare a quota zero, grafico V-f
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5.6.1 Analisi di trim della soluzione con controventature
Come osservato nella sezione precedente, le controventature nel cassone alare hanno un
effetto decisamente benefico per quanto riguarda il comportamento a flutter della struttura.
Partendo da una configurazione che soffriva flutter a velocita` dell’ordine dei 13 [m/s]
alla quota di crociera, si e` giunti ad una configurazione che non e` soggetta a flutter alle
medesime condizioni. Una analisi al livello del suolo ha poi confermato la bonta` della
soluzione a quota zero, limitatamente al range di velocita` studiato.
Si ricorda inoltre che per utilizzare le controventature senza incrementare eccessivamente
il peso della struttura, e` stato ridotto il numero di centine presenti lungo la struttura del
cassone; in tale maniera il peso della struttura e` rimasto pressoche` invariato.
La soluzione controventata, e` stata analizzata anche dal punto di vista del suo compor-
tamento Aeroelastico statico (SOL 144). Nelle figure 5.69 e 5.70 sono presenti immagini
delle deformate ottenute in seguito all’analisi di tipo flexible trim; come si puo` notare,
le differenze rispetto alla configurazione senza controventature sono minime, con una
deformata leggermente meno accentuate per la soluzione attuale.
In conclusione si puo` affermare che l’utilizzo delle controventature nelle strutture dei
cassoni alari, oltre a migliorare significativamente il comportamento a flutter, mantiene il
buon comportamento della struttura per quanto riguarda l’analisi aeroelastica statica.
Non sono stati riportati i valori delle derivate aerodinamiche e i grafici delle distribuzioni
di portanza in quanto valgono le medesime considerazioni gia effettuate per la configurazione
senza controventature.
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Figura 5.69: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione con controven-
tature nella struttura dei cassoni alari ottenuta considerando gli effetti aeroelastici, unita`
in metri
Figura 5.70: Vista della deformazione a fattore di carico unitario della configurazione con controven-
tature nella struttura dei cassoni alari ottenuta considerando gli effetti aeroelastici, unita`
in metri
Capitolo 6
Conclusioni e sviluppi futuri
I
n conclusione, con il presente lavoro di tesi, e` stata costituita una procedura per la
creazione rapida di un modello agli elementi finiti relativo ad una configurazione del
SPB (Solar Powered Biplane). Tale procedura utilizza il software di calcolo Matlab
ed e` integrata percio` con la parametrizzazione del velivolo, permettendo di facilitare
l’ottenimento di un ambiente MSC.Patran adatto all’analisi strutturale ed aerodinamico-
strutturale. Concentrandosi sulla configurazione invernale per missioni TLC alla quota
di 18000 [m], sono state effettuate analisi statiche strutturali, aeroelastiche statiche ed
aeroelastiche dinamiche.
• La realizzazione del modello all’interno di MSC.Patran ha permesso di ottenenre
un valore piu` preciso del suo peso (tab. 2.5) rispetto a quello calcolato con metodi
predittivi basati su di una configurazione considerata in precedenza. Purtroppo il
peso del modello strutturale e` sensibilmente maggiore rispetto a quanto previsto con
precedenti estrapolazioni.
• L’analisi statica strutturale evidenzia come l’altezza delle ali verticali richieda un
sistema di irrigidimenti per diminuire lo sbandamento nel proprio piano, effetto
particolarmente forte nel caso di velivolo a riposo sulla pista. In questo caso infatti
l’ala posteriore non sviluppa portanza ed il suo peso grava totalmente sulle ali
verticali. Per risolvere questo problema e` stata aumentata la luce tra le centine delle
ali verticali, ed inserite delle strutture diagonali come controventature, in modo da
assimilare ogni ala verticale ad una travatura reticolare.
• Nell’analisi aeroelastica statica, ovvero la simulazione di volo livellato, e` possibile
notare come rivesta un’estrema importanza la distribuzione degli accumulatori
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lungo l’apertura delle due ali, in particolare quella relativa all’ala anteriore. La
soluzione iniziale, in cui le batterie sono disposte uniformemente sull’ala posteriore e
raggruppate vicino ai piedi delle ali verticali nell’ala anteriore, presenta una deformata
al tip eccessiva e questo e` stato attribuito fondamentalmente a due fattori:
– la struttura del SPB (Solar Powered Biplane) e` molto leggera e relativamente
poco rigida, di conseguenza una estensione delle batterie fino all’estremita` delle
ali anteriore e posteriore, zona in cui le forze portanti calano bruscamente,
tende a far prevalere localmente le forze peso. In tale zona le forze peso (dovute
anche alla presenza di un ala verticale all’estremita`) hanno un forte braccio e
sono causa di elevati momenti flettenti;
– in corrispondenza dell’estremita` delle ali, zona nella quale le forze portanti
calano bruscamente, il peso tende a far diminuire l’incidenza locale, riducendo
ulteriormente le forze di portanza. Questa ipotesi e` suffragata dal fatto che
si puo` osservare come la maggior deflessione sia ottenuta nel caso di analisi
flexible trim anziche` rigid trim.
Diverse prove effettuate limitando la presenza di accumulatori nelle zone di estremita`
delle due ali permettono di ottenere situazioni di equilibrio con deformazioni molto
inferiori.
• Nell’analisi aeroelastica per lo studio di forme di instabilita` dinamica, o di flutter,
si evidenzia un modo di oscillazione che entra velocemente in risonanza. Questo
modo coinvolge una flessione delle ali con una forte componente nel proprio piano.
Per migliorare il comportamento in questo senso la distanza delle centine e` stata
aumentata e tra le loro estremita` viene introdotto un sistema di controventature,
analogamente a quanto fatto per le ali verticali. Tale solzione ha incrementato
di molto la rigidezza flessionale nel proprio piano delle strutture dei cassoni delle
ali orizzontali. In questo modo i problemi di flutter, alla quota di crociera, sono
stati scongiurati e si e` ottenuto un comportamento generale della struttura migliore.
L’analisi di flutter e` stata ripetuta, per la struttura avente controventature alari, alla
quota zero; l’analisi ha evidenziato problemi di instabilita` a velocita` dell’ordine dei
30 [m/s].
Sviluppi futuri riguardanti l’ambiente di progettazione descritto richiedono l’approfon-
dimento nello studio di alcuni dettagli strutturali, come ad esempio le connessioni tra i
longheroni delle ali e quelli delle ali verticali e l’inserimento di gruppi di controventature,
necessarie come visto all’interno del lavoro per raggiungere rigidezze strutturali adeguate.
Inoltre visto l’aumento nel peso della struttura e` necessario riaggiornare la configurazione
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tramite il ciclo di ottimizzazione descritto in [3] in modo da ottenere nuovi valori di poten-
za richiesta, proprieta` aeromeccaniche preliminari e massa degli accumulatori necessari.
Per lo stesso motivo e per il cambio di configurazione studiato e` necessaria anche una
rivalutazione dell’apparato dei carrelli.
Per quanto concerne l’ambito delle prestazioni, puo` essere necessario un affinamento del
modello aerodinamico, in particolare per quanto riguarda una corretta valutazione della
derivata CMα, tenendo in conto effetti legati alla resistenza. Un modello aerodinamico cos`ı
affinato permetterebbe di effettuare una accurata analisi di trim, valutando la variazione
del margine di stabilita` in presenza di effetti aeroelastici. Sempre in presenza di effetti
aeroelastici, e` necessario estendere l’analisi della risposta dinamica a perturbazioni esterne
ed in particolare a raffiche.
La soluzione di questi problemi puo` essere effettuata ancora mediante l’utilizzo di
pacchetti del software MSC.Nastran, gestiti in maniera molto specifica a partire da un
modello strutturale; in questo caso quello parametrico creato con il presente lavoro di tesi
puo` costituire un punto di appoggio per tali future indagini.
Appendice A
Cenni sul metodo degli elementi finiti e
sugli elementi utilizzati nel modello
strutturale
I
n questa appendice, dopo un breve richiamo sulla teoria del metodo degli spo-
stamenti, e sua applicazione nelle analisi a gli elementi finiti, verranno presentate
le entita` FEM utilizzante nel modello strutturale; in particolare e` stata prestata
attenzione nel rappresentare accuratamente la loro sintassi nel file .bdf, in quanto molto
importante dal punto di vista della creazione del modello utilizzato.
A.1 Cenni sull’analisi agli elementi finiti
Il metodo agli elementi finiti (Finite Element Method o FEM nel seguito) e` un metodo
numerico di risoluzione strutturale. Ingegneristicamente e` il piu` utilizzato in quanto
permette di replicare la geometria di qualsiasi problema con sufficiente accuratezza e la
sua potenza di risoluzione e` strettamente legata alle prestazioni dei calcolatori utilizzati,
oggigiorno molto elevate. In figura A.1 e` schematizzato il processo relativo ad una
soluzione di questo tipo. Il metodo degli elementi finiti si basa sulla teoria del metodo
degli spostamenti, ovvero un metodo matriciale in cui le incognite sono gli spostamenti di
specifici punti, in questo caso detti nodi, che svolgono il compito di decidere e delimitare
la schematizzazione degli elementi finiti. Di seguito viene riportato l’esempio classico per
dare un idea del metodo degli spostamenti.











Figura A.1: Il Processo agli Elementi Finiti
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A.2 Metodo degli Spostamenti
Il caso piu` semplice e` quello di un elemento posto tra due nodi che presenti in ognuno







Figura A.2: Elemento monodimensionale a due nodi
nodali dell’elemento e con S le forze nodali dell’elemento, e` possibile scrivere una matrice
che lega lega questi due valori, ovvero una matrice di rigidezza. Se si vincola infatti il
nodo 1 e si impone uno spostamento al nodo 2, si avranno delle forze S1 = −k · u2 e
S2 = k · u2. Viceversa vincolando il nodo 2 e imponendo uno spostamento al nodo 1 si















{S} = [K] · {u} (A.1)




Figura A.3: Sistema di due molle
Allo stesso modo puo` essere considerato il caso composto da tre nodi e due elementi
molla rappresentato ı`n figura A.3.
In questo caso si puo` scrivere nell’ipotesi di u1 6= 0 u2 = 0 u3 = 0:
S1 = ka · u1 S2 = −ka · u1 S3 = 0
Nell’ipotesi di u1 = 0 u2 6= 0 u3 = 0:
S1 = −ka · u2 S2 = (ka + kb) · u2 S3 = −kb · u2
Ed infine nell’ipotesi di u1 = 0 u2 = 0 u3 6= 0:
S1 = 0 S2 = −kb · u3 S3 = kb · u3
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Sovrapponendo i tre casi e` possibile scrivere:
S1 = kau1 − kau2
S2 = −kau1 + (ka + kb)u2 − kbu3
S3 = −kbu2 + kbu3



















A questo punto per conoscere le incognite, ovvero gli spostamenti u, sarebbe necessario
invertire la matrice k, che pero` risulta singolare. Fisicamente questa incongruenza rappre-
senta la mancanza di vincoli nel sistema. Infatti, nell’esempio fatto, basta vincolare uno









































A questo punto la matrice di rigidezza della seconda delle (A.3), chiamata matrice di
rigidezza ridotta (generalmente kr), puo` essere invertita ed utilizzata per risolvere il
sistema. E` evidente come le dimensioni della matrice di rigidezza siano destinate ad
aumentare velocemente all’aumentare del modello; questo procedimento pero` e` ampliabile
all’infinito, e facilmente generalizzabile anche nel caso di elementi con piu` gradi di liberta`
e piu` nodi. Inoltre per geometrie diverse da quella monodimensionale dell’esempio, ovvero
che abbiano sistemi di riferimento dei singoli elementi diversi dal sistema generale, la
matrice di rigidezza deve essere opportunamente trasformata secondo una equazione del
tipo [k] = [λ]T [k][λ]; con λ appunto la matrice di trasformazione del sistema di assi, molto
spesso di rotazione.
A.3 Metodo degli elementi finiti
Il metodo degli elementi finiti sostanzialmente utilizza la prodcedura appena descritta,
salvo aumentare la complicazione degli elementi ed i loro gradi di liberta` (fig. A.4). A
differenza dell’esempio fatto con le molle, in generale e` necessario conoscere lo spostamento
relativo in ogni punto di un elemento e per far questo l’unica informazione disponibile sono
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Figura A.4: Esempi di elementi con tre gradi di liberta` per nodo
gli spostamenti dei nodi. Le relazioni necessarie a definire queste relazione sono chiamate
funzioni di forma. Un esempio facilmente ricavabile e` quello relativo all’elemento asta;
ponendo infatti gli spostamenti dei due nodi come ua e ub, L come lunghezza iniziale e x
come coordinata dell’elemento, e` possibile scrivere una relazione che fornisca la posizione
di tutti i punti intermedi nella forma data dalla (A.4).




La necessita` di conoscere gli spostamenti in ogni punto dell’elemento e` dovuta all’esigenza
di conoscere le deformazioni e quindi le tensioni relative. Inoltre e` visibile come due
elementi uguali e adiacenti abbiano il lato in comune che si deforma esattamente nello
stesso modo proprio grazie alle funzioni di forma; queste infatti garantiscono la congruenza
degli spostamenti, ma purtroppo non la continuita` degli sforzi che anzi risulta generalmente
non verificata. Per i vari tipi di elementi, le funzioni di forma e la matrice di rigidezza sono
le basi principali da costruire, infatti ogni solutore FEM, come anche Nastran, ha una sua
banca dati di funzioni apposite sviluppate nel corso degli anni per rendere il calcolo piu`
preciso e piu` robusto. Da quanto appena visto comunque si puo` riassumere il calcolo con i
seguenti passaggi:
1. Rappresentarezione di una struttura continua come una discretizzazione di elementi
finiti connessi tramite nodi
2. Formulazione di matrici di rigidezza degli elementi singoli, considerando geometria,
proprieta` dell’elemento e del materiale
3. Assemblaggio delle matrici di rigidezza degli elementi nella matrice di rigidezza
globale
4. Applicazione delle condizioni di contorno per vincolare il modello
5. Applicazione di sistemi di carico
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6. Soluzione dell’equazione matriciale {S} = [K]{u} per ottenere gli spostamenti dei
nodi
7. Risalire alle tensioni interne degli elementi ed alle forze di vincolo
A.4 Panoramica sugli elementi utilizzati nel modello strut-
turale
Nel corpo della tesi spesso viene menzionato il Bulk Data File, o BDF: nella presente
appendice viene descritto con maggior dettagio. Questo file e` il formato di ingresso per il
risolutore MSC.Nastran, e viene generato dal software di pre e post processing MSC.Patran;
il file contiene in riga di comando quelle che sono le seguenti istruzioni:
• il tipo di analisi da effettuare
• la forma del modello
• l’insieme di elementi finiti
• carichi applicati
• vincoli o condizioni al bordo
• richiesta degli output da calcolare
Nella fattispecie, come da [17], il file ha una forma come in tabella A.1. Le parti relative a
NASTRAN Statement e File Management Statement, sono destinate a input per decidere
il formato, la dimensione, le prestazioni da utilizzare, i tipi di file e cos`ı via. Le sezioni
Executive Control Statements e Case Control Commands, invece, sono obbligatorie per
la soluzione con MSC. Nastran in quanto contengono, rispettivamente, le informazioni
riguardanti il tipo di analisi da effettuare e le informazioni sulla tipologia e la quantita` di
output richiesti. Tutti questi aspetti del BDF sono stati trascurati, in quanto necessari
per effettuare un analisi direttamente con MSC.Nastran, mentre, l’intento nel presente
lavoro, e` creare fuori dall’ambiente MSC un file contenente le informazioni strettamente
relative alla schematizzazione FEM per poi importarlo con MSC.Patran. All’interno di
questo, compiute le oppurtune aggiunte e modifiche, e` in seguito possibile lanciare la
simulazione che crea un nuovo file BDF, con la FEM importata precedentemente e questa
volta contenente tutte le informazioni in piu`, generate direttamente da Patran. La sezione
dati (nella tabella chiamata Bulk Data Entries), infatti, contiene gli input in grado di
generare elementi, connessioni, proprieta`, vincoli e carichi (ovvero la schematizzazione
FEM), ed e` su questa che si e` concentrata l’attenzione nella compilazione. Ogni entita` viene
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NASTRAN Statement Opzionale
File Management Statements Opzionale
Executive Control Statements Sezione necessaria
CEND Riga di comando necessaria
Case Control Commands Sezione necessaria
BEGIN BULK Riga di comando necessaria
Bulk Data Entries Sezione necessaria
ENDDATA Riga di comando necessaria
Tabella A.1: Struttura del file di input
creata da una o piu` righe di comando ognuna delle quali e` suddivisa in campi di lunghezza
fissata, ovvero nel caso standard caselle di otto caratteri ciascuna; la prima casella contiene
sempre il nome dell’entita`, mentre le altre le sue varie proprieta` e definizioni. Per questo
lavoro e` stato largamente utilizzato [21] e di seguito vengono riportati i campi cos`ı come
trovati sulla guida assieme ad un esempio di compilazione ed una sintesi di come sono
stati utilizzati nel presente lavoro.
A.5 Elementi
A.5.1 Nodi
I nodi sono entita` geometriche puntiformi tra le quali e` possibile sviluppare trame di
elementi o connessioni. Sono la base della struttura a elementi finiti e vengono definiti da
una stringa di sintassi come in tabella A.2. Nel presente lavoro la compilazione di ogni
1 2 3 4 5 6 7 8 9
GRID ID CP X1 X2 X3 CD PS SEID
Tabella A.2: Sintassi dell’entita` Nodo
nodo ha comportato il riempimento di quattro di questi campi, ovvero il campo numero
2 relativo all’ID ed i campi dal 3 al 6 contenenti le coordinate. Gli altri slot, contenenti
informazioni sul diverso sistema di riferimento da utilizzare o su vincoli preimpostati, non
sono stati utilizzati e come da sintassi sono stati lasciati vuoti. Un esempio di compilazione
all’interno del bulk data file e`:
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
GRID 1 0.000 -0.002 0.000
GRID 2 0.004 0.011 0.000
...
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A.5.2 Elementi bidimensionali CQUAD4
Questi elementi rappresentano ciascuno una struttura bidimensionale a quattro vertici ed
e` possibile utilizzarli per modellare strutture composte di gusci e paratie. In questo caso
sono stati utilizzati per la realizzazione dei profili dei longheroni delle semiali. Hanno 4
punti di controllo (ovvero soltanto i vertici) e sono il tipo di elemento bidimensionale piu`
semplice e piu` utilizzato assieme a quelli triangolari. La loro sintassi e` riportata in tabella
A.3. Per la realizzazione del modello ogni CQUAD4 e` stato compilato solamente nei
1 2 3 4 5 6 7 8 9
CQUAD4 EID PID G1 G2 G3 G4 THETA ZOFFS
TFLAG T1 T2 T3 T4
Tabella A.3: Sintassi dell’elemento CQUAD4
campi da EID, ovvero l’ID dell’elemento stesso, PID, ovvero l’ID della proprieta` assegnata,
e i valori da G1 a G4 rappresentanti gli ID dei nodi da utilizzare come vertici per la
costruzione del quadrilatero. I rimanenti campi campi conterrebbero metodi per variare il
sistema di riferimento naturale dell’elemento e la diversificazione di spessore da nodo a
nodo. un esempio di compilazione:
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
CQUAD4 3919 8 4732 4733 4739 4738
CQUAD4 3920 3 4733 4734 4740 4739
Per la applicazione di proprieta` contenenti materiali non isotropi e` importante conoscere
l’orientazione dell’elemento. Nel caso di elemento perfettamente rettangolare, come
quelli utilizzati nel modello del PrP, il sistema di coordinate locali ha origine nel centro
dell’elemento, asse X uscente e normale al lato G2G3 e asse Y uscente e normale al lato
G3G4.
A.5.3 Elementi monodimensionali CBAR e CBEAM
Gli elementi monodimensionali trattati sono tutti rappresentazioni agli elementi finiti di
travi; l’elemento assimilabile alle aste, seppur con alcune differenze, sarebbe stato il CROD.
Le differenze fondamentali tra BAR e BEAM possono essere riassunte come segue:
• la formulazione degli elementi BAR e` derivata dalla teoria classica delle travi e le
sezioni piane rimangono piane durante la deformazione, mentre gli elementi BEAM
prevedono l’ingobbamento delle sezioni;
• l’elemento BAR deve essere non rastremato e non svergolato, caratteristiche asse-
gnabili invece all’elemento BEAM;
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• nell’elemento BAR asse neutro e centro di taglio devono coincidere;
• il segmento rappresentante l’asse dell’elemento e` coincidente con l’asse dei baricentri
nell’elemento BAR e con l’asse dei centri di taglio nell’elemento BEAM.
In pratica e` sufficiente utilizzare gli elementi di tipo BAR nei casi piu` semplici, mentre
per le geometrie piu` complesse e` conveniente passare all’utilizzo di elementi BEAM. Le
sintassi dei casi CBAR e CBEAM sono riportate rispettivamente nelle tabelle A.4 e A.5.
1 2 3 4 5 6 7 8 9
CBAR EID PID GA GB X1 X2 X3 OFFT
PA PB W1A W2A W3A W1B W2B W3B
Tabella A.4: Sintassi dellelemento CBAR
1 2 3 4 5 6 7 8 9
CBEAM EID PID GA GB X1 X2 X3 OFFT
PA PB W1A W2A W3A W1B W2B W3B
SA SB
Tabella A.5: Sintassi dellelemento CBEAM
Nel presente lavoro, per definire entrambi gli elementi, solo i primi 8 campi hanno
necessitato compilazione, ovvero ID dell’elemento, della proprieta` assegnata e dei nodi
di estremita`. I campi contrassegnati da X1, X2 e X3 servono a definire un vettore v
necessario all’orientamento della sezione. Infatti ogni elemento monodimensionale ha un
sistema di riferimento locale con origine nel nodo GA, X diretta verso GB, Y appartenente
al piano definito da X e v e Z orientata di conseguenza (fig A.5). Seguono gli esempi
di compilazione di alcuni elementi CBAR e CBEAM. Nel caso in cui il bulk data file
venga generato o modificato manualmente e` necessario che le tre componenti del vettore
di orientamente siano battute con il punto decimale anche nel caso frequente in cui siano
valori interi.
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..||...8..|
CBAR 6481 10 80001 80003 0. 1. 0.
CBAR 6482 10 80003 80005 0. 1. 0.
CBEAM 38 31 70038 70039 -0.9421 -0.3355 0.0000
CBEAM 39 1 70039 70040 -0.9421 -0.3355 0.0000
A.5.4 Elementi non dimensionali CONM2
Definiscono una massa concentrata in un nodo ed all’interno di Patran sono classificati
come 0-D elements. Dalla loro sintassi (tab. A.6) emerge come tre informazioni siano










Figura A.5: Sistema di riferimento locale dell’elemento monodimensionale
1 2 3 4 5 6 7 8 9
CONM2 EID G CID M X1 X2 X3
I11 I21 I22 I31 I32 I33
Tabella A.6: Sintassi dell’elemento CONM2
necessarie e sufficienti per definire una massa concentrata: il proprio ID, l’ID del nodo a
cui applicarla (G), ed il valore della massa (M). Gli altri campi della sintassi sono destinati
a informazioni relative all’offset della massa rispetto al nodo di applicazione e al suo
ellissoide di inerzia se necessario. Di seguito e` riportato un esempio trato dal bulk data
file utilizzato per l’analisi.
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
CONM2 650008 217006 7.505
CONM2 650009 217024 15.010
A.6 Connessioni o MPCs
Le connessioni (o nel seguito della tesi MPCs)sono entita` che definiscono delle relazioni
tra nodi. Sono in tutto e per tutto elementi, ma nel presente capitolo vengono separate a
causa del loro diverso significato nella simulazione. L’accorgimento da seguire nel caso
di compilazione o modifica manuale del file BDF e` di mantenere tutte le entita` dei tipi
descritti raggruppate in sequenza; l’inserimento di altre stringhe per la creazione di nodi
o elementi diversi, infatti, causera` una non importazione in ambiente Patran di tutte le
connessioni successive a quelle del primo blocco ininterrotto. Inoltre, nel momento in cui
vengono inseriti vincoli nella simulazione, e` consigliato escludere tutti i nodi che hanno il
ruolo di nodi dipendenti in un MPC, in quanto questo causa un report di errore.
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A.6.1 Connessioni cinematiche RBE2
Questo tipo di connessione non fa altro che legare un gruppo di nodi con una relazione
cinematica sugli spostamenti tale da non far cambiare le loro posizioni relative. La sintassi
e` in tabella A.7.
1 2 3 4 5 6 7 8 9
RBE2 EID GN CM GM1 GM2 GM3 GM4 GM5
GM6 GM7 GM8 -etc.-
Tabella A.7: Sintassi dell’MPC RBE2
Il primo termine oltre il nome e` come sempre l’ID dell’elemento, seguito dal nodo centrale
(indipendente) della connessione e dalla selezione dei gradi di liberta`. La casella CM infatti
puo` essere riempita con i numeri da 1 a 6, senza separazioni, in modo che ogni numero
inserito vincoli un grado di liberta`: rispettivamente gli spostamenti lungo X,Y e Z e le
rotazioni lungo X,Y e Z. Di seguito e nelle righe successive se necessario, ogni casella
porta l’ID di un nodo dipendente. Nel presente lavoro gli MPCs di tipo RBE2 sono stati
utilizzati come connessioni rigide, con tutti i gradi di liberta` vincolati (CM = 123456). Un
esempio:
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
RBE2 107124 160046 123456 105708 105709 105710 105711 106389
106390 106391 107204 107205 107206 107207 107885 107886
107887
A.6.2 Connessioni con ripartizione dei carichi RBE3
L’elemento RBE3 e` uno strumento per la distribuzione di carichi applicati. A differenza
dell’RBE2 non fornisce rigidezza al modello, ma crea un elenco di nodi indipendenti sui quali
distribuire forze e momenti applicati nel nodo dipendente, in maniera determinata dalla
geometria e dai fattori di influenza. La forza viene distribuita proporzionalmente ai fattori
di influenza, mentre il momento e` distribuito tramite forze proporzionali alle distanze dal
centro del sistema e ai fattori di influenza (figura A.6). L’elemento RBE3 inoltre computa
lo spostamento del nodo dipendente con le medie pesate delle componenti di spostamento
dei nodi indipendenti. Le proprieta` di scambio di carichi e spostamenti rendono questo
elemento ideale per la riduzione di nodi a cui applicare la spline aerodinamica come
specificato nel capitolo pippo. La sintassi nel file BDF e` riportata in tabella A.8.
Dove EID e` l’ID dell’elemento proprio, REFGRID l’elemento dipendente e REFC i suoi
gradi di liberta` a cui legare forze e spostamenti. In seguito viene definito il set di punti
indipendenti (G1,1 G2,2 etc) che hanno tutti il solito fattore di influenza WT1 ed i soliti
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Figura A.6: Sistema di forze equivalenti in un elemento RBE3
1 2 3 4 5 6 7 8 9
RBE3 EID REFGRID REFC WT1 C1 G1,1 G1,2
G1,3 G1,4 G1,5 etc
Tabella A.8: Sintassi dell’MPC RBE3
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gradi di liberta` vincolati (C1). In realta` e` possibile gestire piu` set di punti, ognuno con un
fattore di influenza e gradi di liberta` diversi; nella trattazione si omette pero` la sintassi di
tale operazione che esula dagli scopi del presente lavoro, avendo utilizzato per ogni RBE3
un unico valore unitario del fattore di influenza. Infine un esempio tratto dal modello del
velivolo:
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
RBE3 6895 70001 123456 1. 123 2 3
4 5 818 819 820 821 1634 1635
1636 1637 2450 2451 2452 2453 3266 3267
3268 3269 4082 4083 4084 4085
A.7 Proprieta`
Con le righe delle proprieta` si inseriscono dati atti a simulare caratteristiche geometriche e
elastiche degli elementi definiti. Ogni proprieta`, come le altre entita`, e` identificata da un
numero proprio che e` necessario per richiamarla ed utilizzarla durante la creazione di ogni
elemento.
A.7.1 Proprieta` per elementi monodimensionali
Le proprieta` PBAR e PBARL sono da associare a elementi di tipo CBAR, mentre le
PBEAM e PBEAML sono da associare a elementi CBEAM. come descritto sopra, gli
elementi CBEAM hanno molte possibilita` di modellazione in piu` rispetto agli elementi
CBAR, pero`, in questo lavoro, sono stati utilizzati solamente per la compilazione di un
modello di controllo e in piu` utilizzando proprieta` sostituite all’interno dell’ambiente
Patran anziche` compilate manualmente. Per questo nel presente paragrafo non viene
approfondita la conoscenza delle proprieta` BEAM, tenendo a mente che per un utilizzo
generale, la loro sintassi e` identica a quella delle BAR, e che la differenza tra la proprieta`
con la lettera L finale o meno e` la solita che nel caso PBAR - PBARL. Le PBAR sono
proprieta` di un elemento trave descritte in maniera generale (tab. A.9).
1 2 3 4 5 6 7 8 9
PBAR PID MID A I1 I2 J NSM
C1 C2 D1 D2 E1 E2 F1 F2
K1 K2 I12
Tabella A.9: Sintassi della proprieta` PBAR
PID e` l’ID della proprieta`, mentre MID e` l’id del materiale assegnato. Seguono A,I1,I2
e J che rappresentano con chiaro significato della notazione le proprieta` inerziali della
sezione, e quindi NSM, la non structural mass. Nella riga successiva vengono definite
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ascisse e ordinate dei punti C,D,E,F, ovvero i punti di controllo della sezione per i risultati
in termini di tensione ed infine i fattori di taglio K1 e K2 e il momento I12.
Anziche` inserire le proprieta` della sezione manualmente, e` possibile utilizzare un set
di sezioni notevoli presente all’interno del software; sono comprese sezioni rotonde e
rettangolari tubolari e piene, a T, a doppio T e molte altre. Per fare questo va utilizzata
la proprieta` PBARL (tab. A.10).
1 2 3 4 5 6 7 8 9
PBARL PID MID GROUP TYPE
DIM1 DIM2 DIM3 DIM4 etc NSM
Tabella A.10: Sintassi della proprieta` PBARL
La casella TYPE in fondo alla prima riga necessita come input di una stringa relativa
ad una particolare forma, mentre nella riga successiva sono riportate le quote necessarie
alla definizione di tale forma con in fondo, se presente, la non structural mass. Le forme
disponibili e le quote necessarie sono consultabili o in fase di definizione nell’apposita
finestra di Patran, o in [21] alla voce PBARL.
Si ricorda che per quanto riguarda l’orientamento degli elementi (figura A.5), l’asse
contrassegnato dalla proprieta` I2 delle PBAR, o l’asse verticale nelle rappresentazioni delle
sezioni, viene disposto in corrispondenza dell’asse Y di figura.
Un esempio:
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
PBARL 10 2 T
.05 .03 .002 .002
PBAR 220 3 1.95-4 3.14-7 2.085-8 2.64-10
.04 0. 0. .04 -.04 0. 0. -.04
A.7.2 Proprieta` per elementi bidimensionali PCOMPG
Nel modello creato tutti gli elementi bidimensionali rappresentano una parte in laminato
in fibra di carbonio e sono pertanto stati realizzati con la proprieta` PCOMPG. Dalle
finestre di Patran e` possibile infatti definire un’impacchettamento di strati per simulare
tipicamente un materiale composito; se pero` non viene selezionata l’opzione laminate, nel
BDF di uscita` il laminato varra` schiacciato in una proprieta` PSHELL, dalle caratteristiche
equivalenti, ma che porta solo le informazioni relative alle rigidezze nelle due direzioni
principali. Selezionando laminate, invece, si origina una proprieta` PCOMPG, dotata delle
definizioni di ogni strato di materiale. Nella compilazione manuale del bulk data file,
inoltre, la proprieta` PCOMPG risulta piu` gestibile, in quanto la sua sintassi rende veloce
e intuitiva la composizione di un laminato.
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1 2 3 4 5 6 7 8 9
PCOMPG PID Z0 NSM SB FT TREF GE LAM
GPLYID1 MID1 T1 THETA1 SOUT1
GPLYID2 MID2 T2 THETA2 SOUT2
etc
Tabella A.11: Sintassi della proprieta` PCOMPG
La prima linea della sintassi (tab. A.11) contiene l’ID della proprieta`, l’offset dell’impacchet-
tamento rispetto all’elemento e la non structural mass NSM. Le rimanenti caratteristiche
sono legate a paramentri di smorzamento, temperatura, criteri di rottura e metodi di com-
putazione particolari; nel presente lavoro non sono stati utilizzati. Le righe dalla seconda
in poi, contengono ognuna le definizioni di uno strato, ovvero ID dello strato (GPLYIDi),
ID del materiale da utilizzare nel singolo strato (MIDi), spessore (Ti) e orientamento
(THETAi). L’ultimo valore di ogni riga e` una casella decisionale per richiedere o meno le
tensioni del singolo strato in fase di risoluzione. Di seguito si riporta un esempio in cui
tutti strati uguali di fibre di carbonio unidirezionali (MIDi=1, Ti=0.000125), sono stati
impacchettati con diversi orientamenti.
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
PCOMPG 103 0. 0.
1 1 1.25-4 -45.
2 1 1.25-4 45.
3 1 1.25-4 -45.
4 1 1.25-4 45.
5 1 1.25-4 90.
6 1 1.25-4 90.
7 1 1.25-4 90.
8 1 1.25-4 90.
9 1 1.25-4 45.
10 1 1.25-4 -45.
11 1 1.25-4 45.
12 1 1.25-4 -45.
A.8 Materiali
Nel presente lavoro sono stati due i tipi di materiali utilizzati, omegeneo isotropo (rappre-
sentato da MAT1) e omogeneo ortotropo bidimensionale (MAT8). Nei due casi la sintassi
e` data rispettivamente nelle tabelle A.12 e A.13. In entrambi i casi e` osservabile come fino
1 2 3 4 5 6 7 8 9
MAT1 MID E G NU RHO A TREF GE
ST SC SS MCSID
Tabella A.12: Sintassi del materiale MAT1
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1 2 3 4 5 6 7 8 9
MAT8 MID E1 E2 NU12 G12 G1Z G2Z RHO
A1 A2 TREF Xt Xc Yt Yc S
GE F12 STRN
Tabella A.13: Sintassi del materiale MAT8
alla casella contenente RHO la sintassi contenga le caratteristiche principali del materiale,
con chiaro significato della notazione. Nelle caselle successive i dati rappresentano proprieta`
termiche, di smorzamento, valori di collasso ed altre specificazioni. Di seguito e` riportato
un esempio di compilazione.
|...1..||...2..||...3..||...4..||...5..||...6..||...7..|
MAT8 2 7.00+10 6.50+10 .05 5.000+10 1600.




fenomeni Aeroelastici sono caratterizzati, in generale, dall’interazione tra forze di
natura aerodinamica, forze di natura elastica (legate alla deformabilita` dei corpi) e
forze di natura inerziale; queste ultime presenti nel caso di fenomeni non stazionari
quali il flutter.
Nella teoria classica della elasticita`, e` comune ed accettabile l’assunzione di avere un
sistema di forze applicate che sia indipendente dalle deformazioni della struttura, e di
considerare, nel calcolo delle tensioni e deformazioni, la configurazione indeformata del
corpo in esame. Nel caso di una analisi aeroelastica queste ipotesi non sono valide; le forze
aerodinamiche sono fortemente dipendenti dalle deformazioni strutturali, e non possono
essere assunte note a priori. In generale, il sistema di forze applicate sul corpo elastico,
non e` noto se non si ha accesso alla soluzione del problema aeroelastico.
Una classificazione storica vede i fenomeni di natura aeroelastica divisi in:
• Fenomeni Aeroelastici Statici, i quali non dipendono da termini inerziali. Fenomeni
aeroelastici statici sono legati a problemi di stabilita` (divergenza) di una struttura
investita da una corrente di un fluido, fenomeni di ridistribuzione dei carichi aerodi-
namici e di perdita di efficacia di superfici di controllo, con possibilita` di inversione
dei comandi.
• Fenomeni Aeroelastici Dinamici, nei quali i termini inerziali giocano un ruolo fonda-
mentale. Rientrano in questa categoria fenomeni di instabilita` dinamica (flutter) e
di risposta dinamica.
Una collocazione intuitiva ed efficace dei fenomeni aeroelastici in un ambito piu` generale
e` illustrata in figura B.1.


















































Figura B.1: Collocazione delle varie discipline legate all’interazione tra fenomeni Aerodinamici, di
natura Elastica e di natura Inerziale
B.1 Aeroelasticita` Statica
I fenomeni aeroelastici statici sono legati all’effetto delle deformazioni del corpo in esame
sulle forze aerodinamiche; sono caratterizzati da:
• Assenza di contributi legati a termini inerziali;
• Stazionarieta` dei fenomeni aerodinamici.
Fanno parte della cosiddetta Aeroelasticita` statica:
• Fenomeni di Divergenza Torsionale di superfici portanti;
• Fenomeni di Ridistribuzione dei Carichi Aerodinamici ;
• Fenomeni legati alla Perdita di efficacia e Inversione dei Comandi
B.1.1 Ala diritta rigida vincolata elasticamente a torsione
B.1.1.i Divergenza Torsionale
In figura B.2 e` rappresentata la sezione trasversale di un tratto di ala uniforme, posta ad
un incidenza α in un flusso avente velocita` U0. Si suppone che questa sia rigida e vincolata
a torsione mediante un vincolo elastico posto in corrispondenza del centro di taglio della
sezione del profilo. Detta S la superficie in pianta del tratto di ala e Cθθ lo svergolamento
elastico θ che il tratto di ala avrebbe nel caso in cui vi fosse applicata una coppia unitaria
(la rigidezza kθ del vincolo elastico e` data dall’inverso di C
θθ), si ha:







(αr + θ) (B.2)
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Figura B.2: Sezione trasversale del tratto di ala
Il coefficiente di momento CM , essendo il momento valutato rispetto al centro aerodinamico
del profilo, non dipende dal valore dell’angolo di incidenza. Considerando le equazioni




















Nell’equilibrio del sistema sono stati trascurati i termini inerziali. Il fenomeno della
divergenza torsionale, consiste in un aumento incontrollato dell’angolo di incidenza, fino al
collasso della struttura. Nell’ambito della schematizzazione effettuata, e` possibile ricercare
l’insorgere della divergenza ricavando il valore della pressione dinamica tale da rendere















E` interessante notare come la presenza di forze aerodinamiche, nel caso in cui il centro di
taglio sia arretrato rispetto al centro aerodinamico, tenda a ridurre la rigidezza torsionale
del sistema in esame. Detta k∗ la rigidezza equivalente del vincolo elastico in presenza di




















. Il termine a secondo membro della (B.6)
rappresenta il momento aerodinamico applicato al centro di taglio calcolato con l’ipotesi
di vincolo torsionale rigido; l’elasticita` del vincolo e` infatti messa in conto nella rigidezza
equivalente k∗. Si puo` notare come un incremento del valore della pressione dinamica fino
al suo valore critico, provochi una riduzione della rigidezza del sistema fino ad annullarla.
Detto in altre parole, la pressione dinamica critica qD rappresenta un autovalore del sistema
e puo` essere ricavato studiando il sistema libero 1, ovvero annullando le forze esterne
applicate (nel presente caso il sistema libero e` caratterizzato da α0 = 0 e CM = 0) in
quanto la qD, essendo una proprieta` del sistema, non dipende da esse.
Considerando l’equazione (B.3), si nota che nel caso in cui e < 0 (centro di taglio posto
anteriormente al centro aerodinamico), non esiste un valore reale della pressione dinamica
tale da portare l’ala in divergenza torsionale.
B.2 Ali Diritte di Elevato Allungamento
Si consideri l’ala come una trave, di lunghezza L, avente caratteristiche variabili lungo




























Figura B.3: Ala diritta ad elevato allungamento
“Cl” il coefficiente di portanza locale ed “m” la distribuzione di massa lungo l’apertura, si








= n (mg) d− q (ecCl + c2Cm)












Si puo` notare come, in condizioni di divergenza, un incremento di momento prodotto dalla portanza
bilancia esattamente un incremento di coppia di reazione elastica
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Tale equazione, per essere risolta, ha bisogno di due condizioni al bordo. Si impone:
θ (0) = 0 (B.7a)
dθ
dy
(L) = 0 (B.7b)






Nella quale il termine Crl dipende dall’angolo di incidenza rigido α0, misurato rispetto alla
direzione locale di portanza nulla. Tale angolo comprende lo svergolamento geometrico
ed eventuali variazioni indotte da turbolenze esterne. Il termine Cel invece rapresenta la













Al fine di risolvere il problema differenziale costituito dalle (B.8) e (B.7), occorre definire
una teoria aerodinamica che permetta di ottenere i termini Cel (y) e C
r
l (y) in funzione dello
svergolamento elastico e dell’angolo di portanza rigido rispettivamente. Occorre definire
una relazione del tipo :
α (y) = a (cCl) (B.9)
L’insieme delle (B.8) e (B.9), permette di risolvere il problema della determinazione dello
svergolamento elastico, del calcolo della ridistribuzione dei carichi aerodinamici, di ottenere
una valutazione della pressione dinamica critica2 qD, e di stimare l’efficienza dei comandi.
Una forma molto utilizzata della (B.8), e` quella in termini di una equazione integrale:
θ (y) =














)− n (mg) d]
︸ ︷︷ ︸
parte legata ad azioni esterne
(B.10)
Con riferimento alla (B.10), il generico coefficiente di influenza Cθθ (y, η), rappresenta lo
svergolamento elastico prodotto alla coordinata y da una coppia unitaria in corrispondenza
2Per quanto riguarda il calcolo della pressione dinamica critica, occorre ricordare che questo comporta
lo studio del problema omogeneo (corrispondente allo studio del sistema libero e non smorzato), e la
ricerca del piu` piccolo autovalore, qD, in quanto in corrispondenza di questo la soluzione del problema
omogeneo e` indeterminata.
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della coordinata η. Per quanto evidenziato in (B.10), il problema agli autovalori e` dato
da:
θ (y) = q
L∫
0
Cθθ (y, η) ecCel dη (B.11)
Con riferimento alla (B.9), una volta definita una teoria aerodinamica, si puo` scrivere:
θ (y) = a [cCel (η)]. In generale dunque le varie teorie aerodinamiche tengono conto
dell’interazione tra le varie sezioni3. Il problema cos`ı impostato e` risolvibile algebricamente,
suddividendo l’ala in “n” striscie e scrivendo l’equazione integrale per ogni striscia ricavata.




a (i, η) cCel (η) =q
n∑
η=1
Cθθ (i, η) e (η) c (η)Cel (η)∆η i = 1, · · · , n; (B.12)
Introducendo la notazione matriciale si pone:
n∑
η=1




Cθθ (i, η) e (η) c (η)Cel (η)∆η = · · ·
· · · = q [Cθθ] [e] [∆η] {cCel } = q [E] {cCel } i = 1, · · · , n;
La matrice [A] e` detta matrice aerodinamica4; essa dipende dalla teoria aerodinamica
scelta e mette in relazione le deformazioni della struttura con le forze aerodinamiche. La
matrice [E] e` invece la matrice che descrive il comportamento elastico della struttura. Si
ottiene dunque il seguente sistema:
[A] {cCel } = q [E] {cCel } → ([A]− q [E]) {cCel } = 0 (B.13)
3Nel caso della semplice teoria della striscia invece, ogni profilo si comporta come se appartenesse ad




)Cel (y) = q
L∫
0
Cθθ (y, η) ecCel dη
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E` possibile ottenere soluzioni non banali nel caso in cui sia:
det ([A]− q [E]) = 0 (B.14)
La (B.14) porta all’equazione caratteristica del sistema che, una volta risolta, fornisce gli
autovalori, corrispondenti ai valori della pressione dinamica critica. Il piu` piccolo di questi
autovalori e` dunque qD.
E` possibile discretizzare il problema ipotizzando un possibile spazio vettoriale di
deformate del sistema5. Tale metodo di discretizzazione rientra nell’ambito dei Metodi
Energetici. La (B.8) puo` essere riscritta in forma adimensionale, e nel caso in cui si


































Nelle (B.16) i termini con pedice (· · · )0 sono da intendersi relativi ad una sezione di
riferimento. Per quanto riguarda lo studio del fenomeno della divergenza torsionale,
occorre studiare il problema omogeneo. Questo lo si ottiene partendo dalla (B.15) e








+ η2ζθ = 0 (B.17)




















η2ζθk = 0 (B.19)
5le deformate scelte dovranno ovviamente rispettare la congruenza delle deformazioni
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 = 0 (B.20)
La (B.20), consiste in un sistema “nxn” a coefficienti noti7 e puo` essere convenientemente
posto in forma matriciale: (
[A] + η2 [B]
) {λ} = 0 (B.21)
La soluzione dei problema (B.21) e (B.13) e` nota in letteratura.
Per una trattazione completa si rimanda a [1].
B.3 Efficienza ed Inversione dei Comandi
Si consideri ancora il tratto di ala uniforme rigido e vincolato elasticamente a torsione.
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Figura B.4: Sezione trasversale del tratto di ala. Caso di flap deflesso di un angolo β




























60 < yˆ < 1
7Si suppone infatti di conoscere le proprieta` elastiche ed inerziali della struttura alare. Sono poi noti i
modi di deformazione in quanto sono stati assunti a priori.
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Il flap perde efficacia quando l’incremento di portanza dovuto alla sua deflessione,
qualunque sia l’angolo di deflessione, diventa nullo. Cio` e` possibile in quanto la deflessione
del flap comporta un aumento di momento picchiante (∂CM
∂β
< 0), che, a causa dell’elasticita`
della struttura, provoca una diminuzione di incidenza che puo` arrivare ad annullare
l’incremento di portanza dovuto alla deflessione del flap. L’incremento di portanza,






























B.4 Effetto delle deformazioni flessionali sul fenomeno
della Divergenza Torsionale
Si consideri un tratto di ala uniforme e rigido vincolato elasticamente a torsione e flessione,
come indicato in figura B.5. Imponendo l’equilibrio si ottiene:
qSCL = kh [h+ (b− a) θ] (B.24a)
qSbCL +M = kθθ + kh [h+ (b− a) θ] (b− a) (B.24b)
Nelle (B.24), i valori di h e α0 sono relativi alle condizioni iniziali di equilibrio. Le
condizioni di divergenza torsionale possono essere ricavate considerando il sistema libero.
Si pone quindi:
h = 0 (B.25a)
α0 = 0 (B.25b)
Dalle (B.24) e (B.25), sviluppando i vari termini, si ottengono nuovamente le (B.3) e
(B.4). Si osserva che qD dipende anche in questo caso dalla solo rigidezza torsionale. La
deformazione flessionale di un ala diritta e` dunque ininfluente nel calcolo delle condizioni
di divergenza torsionale8.
8Si poteva giungere immediatamente a tale conclusione considerando un sistema di vincolo analogo a
quello di figura B.5, ma con il vincolo torsionale posto anch’esso in prossimita` del centro di taglio




































Figura B.5: Sezione alare di un ala rettilinea vincolata elasticamente a flessione e torsione
B.5 Effetti Aeroelastici sulla Distribuzione di Portanza
B.5.1 Condizioni di volo Simmetrico
Rispetto ad un ala perfettamente rigida, nel caso di volo simmetrico, su di un’ala “reale”,
a causa dell’elasticita` della struttura, il centro di pressione viene spostato verso l’esterno.
Questo causa un aumento della caratteristica di momento flettente sull’ala. Lo studio del
problema, nel caso di ala uniforme e di applicabilita` della teoria della striscia, puo` essere
risolto in forma chiusa partendo dalla (B.8). Si ottiene:
d2θ
dy2











La soluzione generale della (B.26) e` data da:




Il valore delle costanti A e B nella (B.27) dipende dalle condizioni al contorno, le quali
sono relative al particolare caso in esame. Esistono due casi id particolare interesse:
B.5.1.i Noto l’assetto rigido dell’ala, calcolare il fattore di carico “n”.




[1− cos (λy)− tan (λL) sin (λy)] (B.28)
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Essendo noto l’assetto rigido dell’ala, detto α0 (0) l’angolo di incidenza alla radice (pari a
quello dell’intera ala nel caso ideale di ala rigida), si puo` porre:
Cl = Clα [α0 (0) + θ (y)] (B.29)



























































B.5.1.ii Noti il fattore di carico e la velocita` di volo “U0”, determinare l’assetto












Risulta ragionevole ipotizzare che il peso del velivolo sia interamente supportato dalla
distribuzione rigida di portanza, mentre la distribuzione elastica viene considerata come
un sistema autoequilibrato, che altera il valore della portanza locale ma non quello globale.








cCel dy = 0 (B.32b)
La distribuzione di portanza rigida resta dunque definita. Volendo valutare gli effetti
aeroelastici si definisce la distribuzione elastica di portanza come:
αe (y) = αe (0) + θ (y)
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nella quale il termine αe (0) inica l’angolo alla radice dell’ala tale da annullare la distribu-
zione elastica di portanza (per la seconda delle ipotesi (B.32)). Dalla seconda delle (B.32),




cClα [αe (0) + θ (y)]dy = 0























In presenza di casi piu` complessi, la soluzione in forma chiusa, se possibile, puo` non
essere agevole. Risulta conveniente quindi impostare il problema in forma matriciale, al
fine di ottenerne una risoluzione approssimata. Partendo dalla (B.10), detta As, la matrice
aerodinamica relativa a distribuzioni simmetriche di portanza, si ottiene:


















Ponendo {cCel } = {cCl} − {cCrl }, si ottiene:











Nella quale e` {αr} = [As] {cCrl }.
B.5.2 Condizioni di Volo Antisimmetrico : Manovra di alettone
Sotto l’ipotesi che il peso del velivolo venga interamente equilibrato dalla distribuzione
simmetrica di portanza, detta p la velocita` angolare di rollio instauratasi in seguito alla
manovra di alettone e θ (y) lo svergolamento elastico, la distribuzione antisimmetrica di






+ θ (y) (B.35)









































Figura B.6: Schema di deflessione dell’alettone
Il primo termine della (B.35), indica la variazione di incidenza legata geometricamente
all’abbassamento dell’alettone. In seguito all’azionamento dell’alettone, si ha una variazione
dei coefficienti di portanza, di momento e del fattore di carico lungo l’apertura alare. Tali


















































Con riferimento invece alla (B.10), si ha la formulazione mediante una equazione integrale:
θ (y) = q
L∫
0
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y − kIIλ21a (y) β (B.39)




0 y < l0
1 l0 6 y > L




























y − sin (λy)
λ cos (λL)
]
− · · ·
· · · − kII
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Circa la scelta dei valori dip e p˙ da inserire nella (B.40), esistono due casi di particolare
interesse:
B.5.2.i Caso p = 0
Il caso p = 0 corrisponde ad una istantanea applicazione del comando di alettone alla
quale il velivolo risponde inizialmente con una coppia puramente inerziale, la quale sara`












cClαθ (y) ydy (B.41)
Sostituendo la (B.40) nella (B.41), e` possibile ricavare il valore di p˙, noto il quale, essendo
p = 0, tramite la (B.40), risulta noto lo svergolamento elastico e dunque la distribuzione
risultante di portanza.
9Con riferimento alla figura B.6, si ha dunque l + lβ = L
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B.5.2.ii Caso p˙ = 0
Il caso p˙ = 0 corrisponde ad un moto stazionario di rollio, nel quale la coppia aerodinamica
e` equilibrata dallo smorzamento in rollio. Scomponendo la distribuzione di portanza in
un termine legato alle deformazioni elastiche ed un termine legato ad un comportamento
perfettamente rigido dell’ala, tramite le (B.36) e (B.40), e` possibile ottenere l’agolo di
deflessione β tale da consentire una velocita` angolare di rollio p stazionaria. In presenza di
maggiori complicazioni, le soluzioni in forma chiusa non sono piu` agevoli ed e` conveniente
ricorrere a metodi matriciali o variazionali.
B.6 Ali a Freccia
E` stato mostrato che per ali diritte i fenomeni aeroelastici dipendono esclusivamente dalle
deformazioni torsionali. Le deformazioni flessionali indotte dalle forze di portanza derivanti
dallo svergolamento elastico, infatti, non interagiscono con i carichi aerodinamici.
Nelle ali a freccia, esiste un accoppiamento tra deformazioni flessionali e torsionali in
quanto entrambe interagiscono con i carichi aerodinamici. Considerando corde normali
all’asse elastico e facendo riferimento alla figura B.7, nell’ipotesi di ala schematizzabile


































































Figura B.7: Sistemi di riferimento per Ali a Freccia
θ = −∂z
∂x
Per l’ipotesi di ala assimilabile ad una lastra piana, lo spostamento verticale di un punto
del piano dell’ala rispetto al sistema di riferimento (x¯, y¯) e` dato da:
z (y¯) = h (y¯)− x¯θ¯ (y¯) (B.42)
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Detta Un la componente della velocita` dell’aria normale localmente al piano dell’ala, con
riferimento alla figura B.8 si ha:

















































































































= α¯ = θ¯ − ∂h
∂y¯
tanΛ (B.44)
Si osserva nella (B.44) la presenza del termine ∂h
∂y¯
, legato alla deformazione flessionale
dell’ala.


















= n (m¯g) d¯− q (c¯C¯le¯+ c¯2C¯m) cos2Λ (B.45b)
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Scomponendo il coefficiente di portanza in un termine legato alla deformazione dell’ala ed

















2Λ = n (m¯g) d¯− · · ·
· · · − q (c¯C¯rl e¯+ c¯2C¯m) cos2Λ (B.46b)





Una soluzione in forma chiusa delle (B.46) e` possibile sotto ipotesi molto restrittive:
• Sezione dell’ala uniforme;
• Asse elastico coincidente con la linea dei centri aerodinamici
• Validita` della teoria della striscia, equazione (B.44).
Per quanto riguarda lo studio della divergenza, studio del problema omogeneo, dalle (B.46),








− qc¯C¯el cos Λ = 0 (B.47b)
La prima delle (B.47), risolta con le seguenti condizioni al contorno:








θ¯ (y¯) = 0
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La (B.50) per essere risolta ha bisogno di quattro condizioni al contorno. Si pone:








































3 cos Λ sinΛ
EI
Le condizioni al contorno diventano:











La suluzione della (B.51) puo` essere posta nella forma:
Γ (η) = Ae(kη) (B.52)
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Dalla quale si ottengono le tre soluzioni:














La suluzione della (B.51) puo` dunque essere scritta come:




Imponendo le condizioni al contorno si ottiene il seguente sistema:

















det [K] = 0
Si ottiene l’equazione caratteristica del problema, la quale ha soluzioni per la variabile λ. Si




















da cui si ottiene il valore della pressione dinamica critica:
qD = − 6, 33EI
Clαc¯L¯3 sin Λ cosΛ
(B.55)
Dalla (B.55) si osserva che, nel caso siano valide le ipotesi fatte, si puo` avere divergenza
solo per angolo di freccia negativo, ovvero ali a freccia i avanti.
Sotto l’ipotesi di ala uniforme e validita` della teoria della striscia, e` possibile ottenere
una soluzione approssimata del problema nel caso piu` generale in cui la linea dei centri
di taglio non coincide con la linea dei centri aerodinamici, ipotizzando una deformata
composta dalla combinazione di un modo flessionale e di uno torsionale. Considerando
ancora le variabili adimensionali definite dalle (B.49), si pone:
ω (η) = AΩ (η) (B.56a)
θ¯ (η) = BΘ(η) (B.56b)
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Sostituendovi poi le (B.49), si ottiene il seguente sistema:
d2θ¯
dη2






















θ¯ = 0 (B.57b)
con:
λ =

















Si suppone a questo punto che i modi flessionale e torsionale siano quelli che occorrebbero
se non vi fossero accoppimenti tra i due. Le equazioni che descrivono i due modi sono
dunque:
Modo Torsionale L’equazione differenziale che governa la torsione e` la seguente:
d2Θ
dη2
+ γΘ = 0
La soluzione della suddetta equazione differenziale e` nota, ed il suo piu` piccolo





















B. Fenomeni Aeroelastici 171





























Fenomeni oscillatori di superfici portanti, sono stati osservati, nell’ambito dell’ingegneria
aeronautica, fin dai primi voli effettuati. Al fine di avere un idea del fenomeno fisico del
flutter, si consideri una semiala (avente freccia nulla e priva di superfici di controllo),
vincolata con un incastro in corrispondenza della radice e posta ad una data incidenza
in galleria del vento. Nel caso in cui non vi sia alcun flusso d’aria, la semiala reagisce a
disturbi esterni (in generale di flessione o torsione) con oscillazioni smorzate; aumentando
gradualmente la velocita` del flusso d’aria, il grado di smorzamento di tali oscillazioni tende
ad aumentare. Aumentando ancora la velocita` asintotica del flusso d’aria, si giunge ad un
certo valore oltre il quale il grado di smorzamento cala bruscamente, fino ad annullarsi
in corrispondenza della velocita` critica di Flutter ; a tale velocita` sono dunque possibili
oscillazioni non smorzate della superficie portante, coinvolgenti generalmente uno o piu`
modi propri della struttura. Per velocita` superiori a quella critica, si hanno generalmente
pericolosi fenomeni di amplificazione dei fenomeni oscillatori, che possono portare al
collasso della struttura alare.
Degno di nota e` il fatto che, nel caso di una semiala incastrata alla radice, il flutter
deriva da un accoppiamento dei modi torsionale e flessionale, tra i quali esiste una certa
differenza di fase; un ala rigida solo flessionalmente oppure solo torsionalmente, non e`
soggetta a flutter.
B.7.1 Cenni sull’aerodinamica non stazionaria di un profilo in un
fluido incomprimibile
Una espressione delle forze aerodinamiche agenti su di un profilo in moto non stazionario
in un fluido incomprimibile e` stata ottenuta da Wagner, Ku¨ssner, von Ka´rma´n e Sears. Si
consideri un profilo avente corda 2b, posto ad incidenza α, che accelera impulsivamente
B. Fenomeni Aeroelastici 172
dalla condizione di riposo (all’istante τ = 0) fino a raggiungere una velocita` U , figura B.9.
Il downwash, w, agente sul profilo, sotto l’ipotesi di piccoli spostamenti, e` dato da:
w = U sin (α) ∼= Uα (B.60)





Figura B.9: Accelerazione impulsiva di un profilo aerodinamico
uscita del profilo, e` possibile ottenere l’andamento delle forze portanti (L1) legate alla
circuitazione attorno al profilo in funzione del tempo parametro adimensionale τ = Ut/b.
Si ottiene:
L1 = 2pibρUwΦ (τ) (B.61)
con
Φ (0) se τ < 0
La funzione Φ (τ) e` detta Funzione di Wagner e la sua espressione esatta e` una relazione
del tipo:








nella quale K0, K1eI0, I1 sono funzioni di Bessel modificate rispettivamente del secondo e
del primo ordine. La funzione di Wagner e` rappresentata in figura B.10. Della funzione di
Wagner esistono varie espressioni approssimate; in particolare quella fornita da Garrick,
avente un errore massimo di circa il 2%, ha la seguente espressione:
Φ (τ) ∼= 1− 2
4 + τ
(τ > 0) (B.63)
Altre forme approssimate della funzione di Wagner sono quella fornita da R. T. Jones data
da:
Φ (τ) ∼= 1− 0.165e−0.0455τ − 0.335e−0.300τ (τ > 0) (B.64)
e quella fornita da W. P. Jones:
Φ (τ) ∼= 1− 0.165e−0.041τ − 0.335e−0.32τ (τ > 0) (B.65)
B. Fenomeni Aeroelastici 173
Φ(τ)
τ
Figura B.10: Andamento della funzione di Wagner
Dalla figura B.10 si nota che meta` della portanza viene applicata al profilo a partire
dall’istante iniziale, mentre il suo valore asintotico (stazionario) viene raggiunto per
τ → ∞. Il centro di applicazione delle forze portanti (legate alla circuitazione attorno
al profilo) e`, anche nel caso non stazionario, coincidente con il punto ad un quarto della
corda a partire dal bordo di attacco.
Si consideri ora un profilo avente due gradi di liberta`:
• Traslazione verticale, h, positiva verso il basso (bending);
• Rotazione, α, positiva se oraria (pitching), rispetto ad un asse posizionato ad una
distanza ahb a partire dalla mezzeria del profilo in direzione del bordo di uscita.
La notazione utilizzata e` indicata in figura B.11.
Si suppone:
• Problema bidimensionale;
• Gli spostamenti h ed α sono infinitesimi;
• La velocita` U del flusso asintotico e` costante.
In questo caso solo una parte delle forze portanti deriva dalla circuitazione attorno al
profilo; si ha presenza di forze portanti legate a fenomeni di tipo inerziale (Massa aggiunta).












Figura B.11: Notazione utilizzata
Occorre osservare che per il caso caso in esame, il downwash non e` uniforme lungo
la corda; e` possibile mostrare che per un profilo in moto generico (stanti le ipotesi di
piccole perturbazioni) nei gradi di liberta` h ed α la portanza legata alla circuitazione e`
determinata dal valore del downwash nel punto a tre quarti della corda a partire dal bordo
d’attacco:










Nella quale il termine Uα (τ) indica un valore uniforme del downwash legato ad una
incidenza α del profilo, U
b
h′ (τ) indica ancora un downwash uniforme legato ad una velocita`






Uα′ (τ) indica il valore a tre quarti della corda del
downwash legato ad una velocita` angolare di pitch α′.
Nell’intervallo di tempo (τ0, τ0 + dτ0), il downwash w (τ0) aumenta della quantita`
dw(τ0)
dτ0
dτ0, mentre il corrispettivo incremento della portanza e` dato da:
dL1 = 2pibρUΦ (τ − τ0) dw (τ0)
dτ0
dτ0 τ0 ≥ 0 (B.67)
A partire dalla (B.67), mediante il principio di sovrapposizione degli effetti, e` possibile
ottenere il valore della portanza (legata a fenomeni di circuitazione) ad un dato tempo τ
mediante un integrale di convoluzione:
L1 (τ) = 2pibρU
τ∫
−∞
Φ (τ − τ0) dw (τ0)
dτ0
dτ0 (B.68)
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Sostituendo la (B.66) nella (B.68), si ottiene:
L1 (τ) = 2pibρU
τ∫
−∞














Alla portanza legata alla circuitazione, come anticipato, occorre aggiungere:
• Una forza portante applicata nella mezzeria del profilo, la cui entita` e` data dal valore






= ρpiU2 (h′′ − ahα′′) (B.70)
nella quale le derivate rispetto al tempo sono indicate da punti mentre le derivate
rispetto al tempo adimensionale τ sono indicate da apici.
• Una forza di portanza applicata a tre quarti della corda, legata alla presenza di una
velocita` angolare α˙:
L3 = ρpib
2Uα˙ = ρpibU2α′ (B.71)






















I risultati esposti sono validi nel caso in cui il fluido possa essere considerato incompri-
mibile.
B.7.2 Flutter di un modello rigido a due gradi di liberta`
Si consideri il modello di figura B.12, caratterizzato dai dui gradi di liberta` h (t) e α (t)
(non sono possibili movimenti del profilo nella direzione del flusso asintotico). Per piccoli
spostamenti, assimilando il profilo con una lastra piana, e` possibile esprimere lo spostamento
w in direzione z di ciascun punto del profilo mediante la:
w = − (h+ xα) (B.74)


































Figura B.12: Profilo alare vincolato torsionalmente e flessionalmente utilizzato per lo studio di flutter
a due gradi di liberta`








































Sostituendo le (B.76a) nelle (B.75a), si ottiene il seguente sistema:
mh¨+ Sαα¨ + khh = −L (B.77a)











hh = −L (B.78a)
Iαα¨ + Sαh¨+mω
2
αα = M (B.78b)
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αα = M (τ) (B.79b)
Nelle quali l’apice indica una derivata rispetto a τ . In corrispondenza del flutter, si
ha, indipendentemente dalle condizioni di equilibrio stazionario, la presenza di fenomeni
oscillatori armonici e non smorzati. Le leggi orarie h (t) e α (t) sono date da relazioni del
tipo:
h (t) = h0e
iωt (B.80a)
α (t) = α0e
iωt (B.80b)
Mentre rispetto a τ si ha:
h (τ) = h0e
ikτ (B.81a)
α (τ) = α0e
ikτ (B.81b)
Nelle quali viene indicata la frequenza ridotta k = ωb
U
.
B.7.2.i Soluzione del determinante del flutter
Si suppone che al modello di figura B.12 siano applicate delle forzanti esterne, una torsionale
ed una flessionale, aventi la medesima frequenza ω. A regime le leggi del moto del profilo
sono date da relazioni del tipo (B.80), eccetto casi in cui il sistema sia neutralmente stabile
o instabile, nei quali il moto del profilo diverge. Nel caso in cui vi siano applicate delle
























αα = M (τ) +Q (τ) (B.82b)
Le forzanti ad andamento sinusoidale sono date da:
P (t) = P0e
iωt (B.83a)
Q (t) = Q0e
iωt (B.83b)
Nelle quali P0 e Q0 sono costanti complesse. Rispetto al tempo adimensionale τ si ha:
P (τ) = P0e
ikτ (B.84a)
Q (τ) = Q0e
ikτ (B.84b)
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Sulla base di quanto visto alla sezione B.7.1, le forze aerodinamiche, indotte dalla posizione
e dal moto del profilo, sono date da:
L (τ) = 2pibρU2
τ∫
−∞













dτ0 · · ·























dτ0 · · ·










Nel caso in cui h (τ) e α (τ) sono date dalle (B.81), gli integrali che compaiono nelle (B.85)






Φ (τ − τ0) e(ikτ0+ετ0)dτ0 = C (k) eikτ (B.86)
Nella quale il parametro ε e` stato introdotto per eliminare la singolarita` in corrispondenza


















eετ0dτ0 · · ·















Nelle (B.86) e (B.87), la funzione C (k) e` detta funzione di Thodorsen e la sua espressione
esatta e` data da:











K0 (ik) +K1 (ik)
(B.88)
Nella quale H e K sono rispettivamente funzioni di Ha¨nkel e funzioni di Bessel modificate.









+ ikα0 · · ·




















































B. Fenomeni Aeroelastici 179
Dalla equazione di equilibrio dei momenti (B.89b), si ottiene che il punto di applicazione
delle forze portanti e` situato ad un quarto della corda a partire dal bordo di attacco.
Si definisce:
















Utilizzando la notazione introdotta, e` possibile scrivere le equazioni del moto come segue:
− µh0
b











α0 · · ·
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Nel presente problema, e` possibile tenere conto dello smorzamento strutturale; un modello
di smorzamento strutturale comunemente impiegato e` basato sull’ipotesi che questo
sia principalmente dipendente da fonomeni di attrito tra varie parti tenute a contatto
(sfregamento delle superfici). Per un moto armonico, la forza resistente legata ad una azione
di attrito Coulombiano e` data da un onda quadra, la quale puo` essere convenientemente
rappresentata mediante una sinusoide (coincidente con la derivata della legge del moto
moltiplicata per un opportuno coefficiente). Detta h (t) la legge del moto (armonico), la
forza di attrito Coulombiano e` data da una relazione del tipo:
R (t) ≈ −i |R|h (t) (B.94)
Supponendo inoltre che l’entita` dell’azione smorzante sia proporzionale alla rigidezza del
sistema, si ha che questa e` composta di due termini, uno legato alla deformata flessionale,
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h (t), ed uno legato alla deformata torsionale , α (t). I due termini sono rispettivamente:
−ighkhh (t)
per la deformata flessionale, e:
−igαkαα (t)
per la deformata torsionale. Nelle equazioni del moto, e` dunque sufficiente, al fine di tenere
in considerazione lo smorzamento strutturale, sostituire i termini hkh e αkα rispettivamente
con hkh (1 + igh) e αkα (1 + igα).



















Per cui i coefficienti A,B,D ed E possono essere espressi come:




B = BR + iBI (B.97b)
D = DRiDI (B.97c)
E = ER + iEI + (1 + igα)µr
2
αχ (B.97d)
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con:

















































































































∣∣∣∣ A p0D q0
∣∣∣∣ (B.99b)
Nelle (B.99), si ha:
∆ =
∣∣∣∣ A BD E
∣∣∣∣ = ∆R + i∆I (B.100)
I termini ∆R e ∆I indicano rispettivamente la parte reale ed immaginaria del determinante
∆. Si ha:








(ER − ghEI) + µr2α (AR − gαAI)
]
χ · · ·
· · · + ARER − BRDR − AIEI +BIDI (B.101a)









(ghER + EI) + µr
2
α (AI + gαAR)
]
χ · · ·
· · · + AIER − BRDI + AREI − BIDR (B.101b)
La risposta del sistema, indicata dai termini h0
b
e α0, dipende dal modulo, dalla frequenza
di oscillazione ω e differenza di fase delle forzanti, dalla velocita` U e dalle caratteristiche
geometriche, elastiche ed inerziali del profilo.
La condizione di flutter e` una situazione limite della stabilita` del sistema, e non dipende
dai valori di P0 e di Q0. Si assume:
P0 = cost Q0 = 0 (B.102)
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Per chiarezza e comodita` di esposizione, risulta conveniente definire la deflessione statica,

































L’angolo di fase presente tra la risposta h e la forzante, e` dato da:
tanψh =
∆R (EI + gαµr
2
αχ)−∆I (ER + µr2αχ)




I passi fondamentali per calcolare la risposta, h0
hst
ad una data velocita` U , noti i parametri
del sistema in esame, sono:
• Assunzione di un valore della frequenza ridotta k;
• Calcolo dei parametri F e G da tabella oppure utilizzando una delle relazioni
approssimate disponibili;
• Calcolo dei coefficienti AI , AR, etc.;







, essendo k e U noti, e` possibile ottenere ω e χ;
• Per mezzo delle equazioni (B.101), e` possibile determinare ∆R e ∆I ;
• La risposta del sistema puo` ora essere valutata per mezzo della relazione (B.104).
Dalla soluzione del problema si puo` vedere che, all’aumentare della velocita` U a partire
dal valore nullo, si ha dapprima un aumento dello smorzamento dell’oscillazione, seguito
da un improvviso picco in corrispondenza della velocita` di flutter.
La velocita` critica di flutter puo` anche essere valutata in maniera analitica. In condizioni
critiche, la risposta del sistema tende all’infinito; e` dunque nullo il ∆ del sistema. Si pone:
∆ = 0→ ∆R = 0 ∆I = 0 (B.106)
La soluzione del problema di ricavare la velocita` di flutter e` ricavabile effettuando i seguenti
passi:
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• Assunzione di un insieme di valori di k, e conseguente calcolo dei coefficienti A, B,
D, E.
• Uguagliando a zero le equazioni (B.101), si ottengono due relazioni quadratiche
nella variabile χ. Tra le soluzioni delle equazioni solo quelle reali e positive hanno
significato, in quanto χ e` una quantita` positiva.
• A questo punto e` possibile plottare grafici di
√
(χ) rispetto a k−1. In corrispondenza
dei punti di intersezioni si hanno i valori di
√
χ e di k−1 corrispondenti a velocita` di
flutter, la piu` piccola delle quali e` la velocita` critica cercata.











Nel caso in cui le curve ∆R = 0 e ∆I = 0 non si intersechino, il sistema non risulta soggetto
a flutter.
B.7.3 Analisi di flutter con metodi numerici
La complessita` del fenomeno del flutter rende spesso necessario, al fine di ottenere risultati
pratici, il ricorso a metodi numerici basati su codici agli elementi finiti per quanto
riguarda l’analisi strutturale, e metodi a pannelli per quanto riguarda la schematizzazione
aerodinamica; in particolare, nell’ambito di questa tesi, e` stato utilizzato il software
MSC.Nastran.
Mediante metodi numerici, un sistema continuo, viene discretizzato con n gradi di
liberta`. Il sistema di equazioni differenziali che descrivono un sistema discreto soggetto a
forze aerodinamiche non stazionarie puo` essere posto nella forma:
[m] {u¨}+ [c] {u˙}+ (1 + ig) [k] {u} = 1
2
ρU2 [a] {u} (B.108)
Nella quale si ha:
• [m]: Matrice di massa. Dipende dal particolare sistema di coordinate prescelto ed e`





• {u}: Vettore degli spostamenti ;
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• [c]: Matrice degli smorzamenti viscosi ;
• [k]: Matrice di rigidezza del sistema. Dipende dal sistema di riferimento utilizzato





• [a]: Matrice dei coefficienti di influenza aerodinamici a valori complessi. I termini
della matrice dipendono dalla frequenza ridotta, k , e dal numero di mach, M .
Una adeguata modellazione di una struttura richiede in genere l’adozione di un elevato
numero, n, di gradi di liberta`. Al fine di ridurre tale numero, si ricorre ad una analisi
modale, e ad una applicazione del metodo dei modi assunti ; in pratica vengono presi in
considerazione un numero m≪ n di modi propri della struttura10, e questi m modi sono
poi utilizzati per rappresentare la deformata, secondo una relazione del tipo:
{u (P, t)} = [Φ (P )] {q (t)} (B.109)
Nella quale:
• [Φ (P )] rappresenta una matrice nxm nella quale ogni colonna e` rappresentata da
uno degli m autovettori;
• {q (t)} e` il vettore delle coordinate Lagrangiane, coefficienti moltiplicativi di [Φ (P )].
A questo punto e` possibile assumere come sistema di riferimento per le deformazioni la
base ortonormale formata dagli m modi assunti. Premoltiplicando ogni termine della
(B.108) per [Φ]T , si ottiene:
[M ] {q¨ (t)}+ [C] {q˙ (t)}+ (1 + ig) [K] {q (t)} = 1
2
ρU2 [A] {q (t)} (B.110)
Nella quale:
• [M ] = [Φ]T [m] [Φ] e` diagonale ed e` detta matrice di massa generalizzata;
• [C] = [Φ]T [c] [Φ] e` la matrice di smorzamento viscoso generalizzato. Non e` una
matrice diagonale;
• [K] = [Φ]T [k] [Φ] e` la matrice, diagonale, detta matrice di rigidezza generalizzata
10Il numero di modi propri presi in considerazione e` in genere dell’ordine della decina.
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cpin ·ΦJ (P ) (B.111)
nella quale:
– cpi e` il coefficiente di pressione legato agli spostamenti relativi al modi i-esimo;
– n e` la normale esterna alla superficie;
– ΦJ (P ) e` l’autovettore che descrive la deformata relativa al j-esimo modo.
Le matrici [M ] e [K] sono ottenute da codici agli elementi finiti. La matrice [A] viene
determinata invece con metodi nei quali la superficie aerodinamica viene schematizzata
con pannelli piani.
Nello studio del flutter viene assunta una legge armonica per indicare la variazione con
il tempo delle variabili lagrangiane, si ha:
{q (t)} = {q} ep¯t con p¯ = s+ iω (B.112)
Il termine s, e` indicativo dello smorzamento. In corrispondenza della condizione di flutter
si ha s→ 0, mentre per velocita` inferiori a quella critica di flutter si ha s < 0. Un problema
tipico dell’analisi numerica di fenomeni aeroelastici e` l’interfaccia tra mesh strutturale
e mesh aerodinamica; queste sono definite in maniera indipendente l’una dall’altra ed e`
dunque necessario prevedere un sistema che preveda l’interpolazione degli spostamenti dei
nodi della mesh aerodinamica noti quelli strutturali e viceversa.
Un altro problema e` il fatto che non e` possibile calcolare la matrice aerodinamica
pr tutti i valori dei parametri in gioco. La soluzione a questo problema e` valutare la
matrice aerodinamica per un certo numero di punti di controllo e di ottenere il resto per
interpolazione.
Appendice C
Analisi Aeroelastica con il Software
MSC.Nastran
I
l software MSC.Nastran1 e` un programma di calcolo agli elementi finiti che
consente di effettuare analisi di tipo aeroelastico in maniera indipendente, utiliz-
zando unicamente moduli proprietari per la creazione delle matrici strutturale ed
aerodinamica.
Mediante il software MSC.Nastran e` possibile studiare problemi sia stazionari (Static
Aeroelasticity), sia dinamici (analisi di Flutter, Frequency Response, Gust Analysis, etc).
Il software MSC.Nastran prevede la possibilita` di studiare sistemi liberi (Unrestrained),
da cui deriva la possibilita` di ottenere l’influenza degli effetti aeroelastici sulle derivate
aerodinamiche e la stabilita` di un velivolo.
Lo sviluppo di un modello, finalizzato ad uno studio aeroelastico, di una particolare
struttura con il software MSC.Nastran prevede:
• Creazione di un modello strutturale; e` possibile utilizzare tutti gli elementi interni al
software MSC.Nastran, ad eccezione di quelli aventi simmetria assiale.
• Creazione di un modello aerodinamico; internamente al software MSC.Nastran
sono presenti, oltre alla Teoria della Striscia (Strip Theory), i seguenti modelli
aerodinamici:
– Doublet Lattice Method (DLM), per flusso subsonico;
– ZONA51, per flusso supersonico;
– Mach Box Method, per flusso oscillante supersonico;
1MacNeal-Shwendler Corporation
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– Piston Theory, per flusso fortemente supersonico.
E´ anche possibile tenere conto dell’interazione tra le superfici portanti e corpi fusiformi
(Slender bodies).
• Connessione tra il modello aerodinamico e quello strutturale; uno dei punti di forza
del software MSC.Nastran e` la liberta` che consente nella definizione dei modelli
strutturale ed aerodinamico. E´ possibile infatti definire indipendentemente i due
modelli (non vi e` necessita` di coincidenza dei nodi e possono essere utilizzati sistemi
di riferimento differenti). La connessione tra i due modelli avviene per interpolazione
mediante uno strumento interno detto Spline, il quale, sulla base degli spostamenti di
un insieme (opportunamente scelto dall’utente) di nodi della mesh strutturale, ottiene
per interpolazione diretta gli spostamenti dei nodi relativi alla mesh aerodinamica;
il procedimento inverso invece permette di trasferire i carichi ottenuti dall’analisi
aerodinamica sui nodi del modello strutturale.
C.1 Sviluppo di un modello
C.1.1 Modello Strutturale
Non esistono particolari limitazioni nello sviluppo di un adeguato modello strutturale; e`
possibile utilizzare (ad eccezione, come detto, degli elementi a simmetria assiale) tutti gli
elementi interni al software MSC.Nastran. Un buon modello strutturale per una analisi
aeroelastica ha tuttavia delle diverse esigenze rispetto ad un modello FEM pensato per
una classica analisi statica. Un buon modello deve:
• Essere rappresentativo del comportamento della struttura. In particolare e` importante
la distribuzione di massa (specialmente per analisi dinamica, in quanto i modi
propri di una struttura sono fortemente influenzati dalle caratteristiche inerziali) e
rigidezza; la rigidezza e` in genere uno dei requisiti piu` stringenti legati ad esigenze
nel comportamento aeroelastico.
• Essere sufficientemente semplice sia per esigenze di economia computazionale, sia
per quanto riguarda una efficiente interpretazione dei risultati.
C.1.2 Modello Aerodinamico
L’analisi aerodinamica sviluppata internamente al software MSC.Nastran e`, analogamente
a quella strutturale, basata sull’utilizzo di elementi finiti.
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Gli elementi aerodinamici sono strips e boxes o segmenti rappresentanti corpi (slender
bodies); tali elementi vengono utilizzati per schematizzare il sistema fisico che si vuole
rappresentare al fine di ottenere una valutazione delle forze aerodinamiche.
Sugli elementi della mesh aerodinamica (strips e boxes) sono applicate le forze aerodi-
namiche; tali elementi, anche per geometrie piuttosto complesse, devono essere disposti
con una certa regolarita`, che e` in generale funzione della teoria aerodinamica scelta2.
Il software MSC.Nastran effettua i calcoli aerodinamici relativamente ad un prefissato
sistema di riferimento3 cartesiano rispetto al quale, per convenzione, il versore del vettore
velocita` del flusso asintotico coincide in direzione e verso con l’asse x.
Lo scopo di utilizzo delle varie teorie aerodinamiche e` la generazione di una matrice








wj = downwash relativo all’elemento j
fi = pressione agente sul j-esimo elemento
q = pressione dinamica
Ajj = matrice aerodinamica
Occorre definire una relazione che lega il downwash sull’elemento (lifting element) j-esimo
con gli spostamenti dei grid points della mesh aerodinamica. Una relazione del genere puo`






] {uk}+ {wgj} (C.2)
nella quale, dette ω la frequenza di oscillazione, b una lunghezza di riferimento e V il





uk = spostamento dei grid point relativi j-esimo elemento
D1jk = parte reale della matrice di derivazione
D2jk = parte immaginaria della matrice di derivazione
wgj = termine legato alla presenza di camber o svergolamento
2Nel caso dei Lattice Methods, i box della mesh aerodinamica, devono essere trapezoidali con i lati
paralleli al flusso asintotico.
3Si ricorda che il modello strutturale puo` utilizzare indipendente altri sistemi di riferimento.
4La matrice aerodinamica e` funzione del numero di Mach e della frequenza ridotta.
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Si noti che il termine ikD2jk nella (C.2), tiene conto della variazione di fase in caso di
carichi aerodinamici variabili in maniera sinusoidale.
Le pressioni agenti sui grid points della mesh aerodinamica sono poi ottenute per mezzo
della matrice di integrazione Skj:
{Pk} = [Skj] {fj} (C.3)
nella quale:
Pk = forze agenti sui grid points
Skj = matrice di integrazione
Le equazioni (C.1),(C.2) e (C.3), permettono di ottenere la matrice dei coefficienti di
influenza aerodinamici, Qkk; questa matrice rappresenta le forze agenti sul k-esimo grid
point del j-esimo elemento legate ad uno spostamento unitario dei grid points. Si ottiene:
[Qkk] = [Skj] [Ajj]
−1 [D1kj + ikD2kj] (C.4)
C.1.2.i Teorie aerodinamiche implementate internamente al software MSC.Nastran
Viene qui presentata una panoramica delle varie possibilita` offerte dal programmaMSC.Nastran
per quanto riguarda la valutazione della matrice aerodinamica e dei termini necessari alla
valutazione della matrice dei coefficienti di influenza aerodinamici.
Teoria della Striscia (Strip Theory) Le prime soluzioni teoriche riguardanti l’aerodi-
namica non stazionaria furono ottenute da Theodorsen (1935) e da Ku¨ssner e Shwartz
(1940). Le soluzioni ottenute sono state in seguito utilizzate in analisi di flutter, assumendo
l’ipotesi che ogni sezione (lungo la corda, chordwise) delle superfici portanti si comporti
come un profilo isolato. Sono stati in questa maniera ottenuti ottimi risultati, in particolare
nei casi di superfici portanti diritte ad alto allungamento alare.
La teoria della striscia e` stata introdotta nel software MSC.Nastran principalmente
per la sua importanza storica, ed e` utilizzabile a discrezione dell’operatore.
Doublet-Lattice Method (DLM) Il Doublet-Lattice Method (DLM), sviluppato inizial-
mente da Albano e Rodden (1969), e` una estensione del Vortex-Lattice Method ed e` basato
sulla teoria lineare del flusso potenziale.
Nel DLM si assume che le superfici portanti siano:
• Disposte quasi parallele alla direzione del flusso asintotico (piccole perturbazioni);
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• Abbiano diedro costante;
• Abbiano i lati di estremita` paralleli alla direzione del flusso asintotico.
Ogni superficie portante e` suddivisa in piccoli elementi trapezoidali (lifting elements)
disposti in strisce parallele; e` importante che gli elementi trapezoidali abbiano i lati
paralleli alla direzione della velocita` dell’aria. Mediante il DLM e` possibile modellare
superfici di controllo, aventi l’asse di cerniera disposto sulle linee delineate dai bordi degli
elementi trapezoidali.
Nel DLM viene assunto che le (sconosciute) forze aerodinamiche siano applicate ad un
quarto della corda di ogni elemento trapezoidale; queste forze vengono valutate imponendo,
per ogni elemento, la condizione di tangenza del flusso in corrispondenza del control point,
situato a tre quarti della corda dell’elemento.
Mediante il DLM e` possibile studiare un numero arbitrario di superfici portanti tenendo
conto della loro interazione reciproca. E´ possibile inoltre imporre condizioni di simmetria
o asimmetria.
Il metodo ZONA51 per flussi supersonici Il ZONA51 e` stato sviluppato a partire dagli
studi di Liu, Jamed, Chen e Pototsky (1991); Il metodo e` simile al DLM in quanto sono
entrambi basati su metodi potenziali. Anche per il ZONA51 si ipotizza che le superfici
portanti siano disposte quasi parallelamente al flusso asintotico; queste poi sono divise in
elementi trapezoidali, esattamente come avviene per il DLM, e superfici di controllo.
Le pressioni sono considerate uniformi in ogni elemento mentre il punto di controllo
per la condizione di tangenza e` posto al 95% della corda di ogni elemento.
E´ possibile sia flussi simmetrici sia asimmetrici.
Il Mach Box Method (MBM) Il MBM e` principalmente utilizzato per stimare le forze
aerodinamiche su ali piane isolate ed oscillanti in un campo supersonico.
Il MBM e` basato sulla soluzione numerica delle equazioni linearizzate di un flusso
oscillatorio supersonico tridimensionale. Le regioni (ali, superfici di controllo) che risentono
degli effetti dell’ala oscillante sono divise in elementi portanti rettangolari (Mach Boxes)
aventi le diagonali parallele alle linee di Mach.
L’accuratezza del MBM dipende dalla validita` delle ipotesi di piccole perturbazioni;
tale ipotesi e` generalmente valida per Mach compresi tra 1 e 3.
Piston Theory Nei casi di numero di Mach o frequenza ridotta molto elevati, la relazione
tra pressione e downwash in ogni elemento portante diventa una relazione non lineare e
disaccoppiata in ciascun punto; sotto le ipotesi di piccole perturbazioni e` possibile poi
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linearizzare il problema. Il risultato e` noto come third order Piston Theory ed e` stato
sviluppato da Ashley e Zartarian (1956).
C.1.2.ii Integrazione delle teorie con risultati sperimentali
Le pressioni aerodinamiche, fj, calcolate per mezzo di una delle teorie esposte, possono
essere poste, a partire dalla (C.1) nella seguente forma:
{fj} = q[Ajj]−1 {wj} (C.5)
Il software MSC.Nastran prevede, se necessario, la possibilita` di correggere i risultati
teorici a partire da dati sperimentali secondo una relazione del tipo:






Nella quale Wkk e` una matrice di coefficienti correttivi che hanno lo scopo di correggere
la portanza ed il momento aerodinamico in ciascun elemento portante, mentre il termine
f ej
/
q e` un vettore contenente i coefficienti di pressione noti ad un dato valore dell’incidenza
aerodinamica per ogni elemento aerodinamico.
In una analisi statica sono valide entrambe le correzioni. Nel caso di una analisi
dinamica invece occorre utilizzare unicamente i coefficienti moltiplicativi (matrice Wkk).
C.1.3 Connessione del Modello Strutturale con il Modello Aerodina-
mico
I nodi (grid points) dei modelli aerodinamico e strutturale sono connessi per interpolazione.
Le tecniche di interpolazione sviluppate internamente al software MSC.Nastran permettono
una definizione dei nodi del modello aerodinamico indipendente dai nodi del modello
strutturale.
Il metodo di interpolazione implementato nel software MSC.Nastran e` detto splining ; i
nodi del modello strutturale sono i nodi indipendenti, mentre i nodi dellamesh aerodinamica
sono ottenuti in maniera dipendente dallo spostamento dei nodi strutturali.
Un modello strutturale puo` essere mono, bi o tridimensionale, mentre le teorie aerodi-
namiche implementate nel software MSC.Nastran considerano le superfici portanti piane.
La spline e` uno strumento sufficientemente generale da permettere, in maniera dipendente
dalla capacita` dell’operatore, una efficace interconnessione nei vari casi.
Lo sviluppo del modello delle spline coinvolge la teoria delle travi e delle piastre; in
particolare, detto {ug} il vettore degli spostamenti dei nodi strutturali, e {uk} quello dei
nodi aerodinamici, la teoria delle spline ha lo scopo di definire una matrice di interpolazione
[Gkg] tale che:
{uk} = [Gkg] {ug} (C.7)
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La derivazione della matrice [Gkg] avviene in funzione del tipo di spline utilizzata. Esistono
in particolare:
• Spline lineari. Una spline lineare definisce una trave della quale viene trovata la
linea elastica noti gli spostamenti e le rotazioni di un numero finito di nodi.
• Spline superficiali. Una spline superficiale e` una piastra della quale sono noti gli
spostamenti di un numero finito di punti. Tramite la teoria delle piastre e` possibile
ricavare la deformata della piastra ed ottenere per interpolazione gli spostamenti di
tutti i suoi punti.
• Spline definita dall’utente; utilizzata per definire superfici di controllo.
In un modello possono essere utilizzate piu` splines, anche di diverso tipo.
Una volta definite le splines nel modello aeroelastico, il software provvede al calcolo
della matrice [Gkg]; tramite la (C.7) e` dunque possibile ricavare il vettore {uk}.
Il trasferimento delle forze aerodinamiche dai nodi del modello aerodinamico a quelli
strutturali, avviene secondo un criterio di equivalenza energetica. Le forze aerodinamiche
{Fk} e le, strutturalmente equivalenti, forze agenti sui nodi strutturali, sono legate dalla
relazione:
{δuk}T {Fk} = {δug}T {Fg} (C.8)
nella quale i termini δuk e δug rappresentano spostamenti virtuali dei nodi del modello




T {Fk} − {Fg}
)
= 0 (C.9)
il trasferimento delle forze aerodinamiche sui nodi strutturali avviene attraverso la relazione:
{Fg} = [Gkg]T {Fk} (C.10)
Le equazioni (C.7) e (C.10) sono entrambe necessarie in una analisi aeroelastica.
C.2 Aeroelasticita` Statica (SOL144)
I principali effetti legati all’aeroelasticita` statica (o quasi stazionaria), come detto al
capitolo B.1, sono:
• Fenomeni di ridistribuzione dei carichi aerodinamici di portanza;
• Fenomeno della divergenza torsionale;
• Perdita di efficacia delle superfici di controllo con possibilita` di inversione dei comandi.
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Sotto l’ipotesi di aerodinamica quasi stazionaria, l’equazione (C.2) diventa:






wj = Vettore dei gradi di liberta` del modello
aerodinamico (angoli di attacco)
uk = Vettore degli spostamenti dei nodi aerodinamici (deformazioni)
ux = Vettore dei gradi di liberta` di corpo rigido e delle
superfici di controllo (extra points)
wgj = Input rappresentante il camber e lo svergolamento
Djk = Matrice di derivazione degli spostamenti dei nodi aerodinamici
Djx = Matrice di derivazione degli extra points
Le pressioni aerodinamiche sul j−esimo elemento sono date da:
{fj} = q[Ajj]−1 {wj} (C.12)
mentre le forze agenti sui nodi (grid points) di ciascun elemento aerodinamico sono:






nella quale tutti i termini sono stati definiti al capitolo C.1.2.
Il vettore degli extra points aerodinamici definisce le variabili di trim del velivolo. Il
software MSC.Nastran possiede internamente delle variabili predefinite quali angoli di
incidenza di beccheggio (α) ed imbardata (β), velocita` angolari di rollio (p), beccheggio
(q) ed imbardata (r) e le rispettive accelerazioni p˙, q˙ e r˙.
C.2.1 Equazioni del Moto
Mediante le equazioni (C.4) (C.7) e (C.10), e` possibile determinare la matrice dei coefficienti
di influenza Qaa (analoga alla Qkk), che definisce le forze aerodinamiche agenti sui nodi
strutturali dovute ad uno spostamento di tali nodi. Si ha:
[Qaa] = [Gka]
T [Wkk] [Skj] [Ajj]
−1 [Djk] [Gka] (C.14)
Viene definita la matrice Qax come la matrice che definisce le forze agenti sui nodi strutturali
dovute ad uno spostamento unitario degli extra points aerodinamici:
[Qax] = [Gka]
T [Wkk] [Skj] [Ajj]
−1 [Djk] (C.15)
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Al fine di completare le equazioni del moto si introduce la matrice di rigidezza strutturale
Kaa e, la matrice di massa Maa ed il vettore Pa rappresentante le forze applicate e
comprendente anche le forze legate alla distribuzione iniziale del downwash (vettore wgj ).
L’equazione del moto, con la notazione introdotta, e` data da:
[Kaa − qQaa] {ua}+ [Maa] {u¨a} = q [Qax] {ux}+ {Pa} (C.16)
Nel caso generale, nelle equazioni (C.16) vengono introdotti i gradi di liberta` di corpo rigido
al fine di considerare le caretteristiche in volo di un particolare modello. Internamente al
software MSC.Nastran, sulla base dei gradi di liberta` di corpo rigido definiti dall’utente,
l’equazione (C.16) viene divisa in una parte legata ai gradi di liberta` di corpo rigido (ur),



































Il software MSC.Nastran effettua sempre, nell’ambito della SOL144, due principali tipi
di analisi: restrained e unrestrained. Nell’analisi di tipo restrained vengono posti nulli i i
gradi di liberta` di corpo rigido (ur = 0) e vengono poi valutate le derivate aerodinamiche;
la soluzione di questo tipo di analisi e` fortemente dipendente da come l’operatore, mediante
gli strumenti forniti all’interno del software, ha vincolato la struttura.
Nella analisi unrestrained, il software MSC.Nastran, introduce un sistema di riferimento
(mean axis system), tale che, rispetto ad esso, il baricentro della struttura rimane in
alterato in seguito a deformazioni; in altre parole, rispetto quel sistema, gli spostamenti
legati alle deformazioni sono ortogonali ai moti di corpo rigido. Per una piu` approfondita
trattazione si rimanda a [19]. Le derivate aerodinamiche fornite dall’analisi unrestrained,
sono indipendenti dal modo in cui l’operatore ha vincolato la struttura.
C.2.1.i Analisi di divergenza
Il problema della valutazione della velocita` di divergenza di una (restreined) superficie
aerodinamica, e` riconducibile ad una analisi agli autovaori. A partire dalla equazione
(C.17), il problema puo` essere formulato considerando il sistema omogeneo:
[Kall] {ul} = [Kll − λQll] = 0 (C.18)
Nella (C.18), gli autovalori λ = qD, corrispondono alle pressioni dinamiche correlate a
fenomeni di divergenza. Tra le soluzioni fornite, solo gli autovalori positivi hanno significato;
il piu` piccolo tra gli autovalori positivi corrisponde alla pressione dinamica critica.
In generale, l’analisi della velocita` di divergenza di un velivolo intero, viene effettuata
considerando la divergenza come un caso particolare di flutter a frequenza ridotta prossima
allo zero.
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C.3 Analisi di Flutter (SOL 145)
Una analisi di flutter e` necessaria per individuare eventuali instabilita` dinamiche di
un sistema aeroelastico. Per effettuare una analisi di flutter sono richiesti un modello
strutturale, uno aerodinamico ed un metodo di collegamento dei due (spline).
Al fine di ridurre il numero di gradi di liberta` coinvolti nella analisi, vengono utilizzate
tecniche di riduzione modale5; un aspetto importante dell’analisi modale e` la trasformazione
della matrice dei coefficienti di influenza aerodinamici, date dall’equazione (C.4), in
coordinate modali (matrice aerodinamica).
Per una migliore efficienza computazionale, la trasformazione della matrice aerodina-
mica, viene effettuata in maniera esplicita solo per un certo numero (definito dall’utente)
di frequenze ridotte e numeri di mach; la matrice nei restanti punti di interesse nell’analisi
viene ottenuta per interpolazione6.
C.3.1 Matrice Aerodinamica Generalizzata
L’equazione (C.4) definisce una matrice Qkk calcolata in base al particolare modello
aerodinamico utilizzato. Per una analisi a flutter, e` necessario applicare due trasformazioni
alla matrice Qkk:
• Una trasformazione che consenta di trasferire le forze aerodinamiche ai nodi strutturali
e, al contrario, permetta di trasferire gli spostamenti dei nodi strutturali ai grid points
della mesh aerodinamica. La soluzione a questo problema viene risolta internamente
al software MSC.Nastran per mezzo dello strumento spline, descritto al paragrafo
C.1.3.
• Una riduzione modale, rappresentabile matematicamente da una relazione del tipo:
[Qii] = [φai]
T [Gka]
T [Wfac] [Gka] [φai] (C.19)
nella quale:
– [Qii] e` la matrice generalizzata dei coefficienti di influenza aerodinamici;
– [φai] e` la matrice che descrive gli spostamenti dell’i-esimo nodo proprio;
– [Gka] e` la matrice della spline, descritta al paragrafo C.1.3.
– [Wfac] e` una matrice di fattori correttivi, ricavati su base empirica o con codici
aerodinamici piu` raffinati.
5Al fine di ottenere una soluzione accurata, e` necessario utilizzare un adeguato numero di modi propri
per descrivere gli spostamenti del sistema
6L’interpolazione delle matrici aerodinamiche generalizzate e` una proprieta` interna al software
MSC:Nastran
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In una analisi di flutter e` possibile tenere conto della presenza di superfici mobili (analisi
aeroservoelastica); cio` si traduce matematicamente nella introduzione di extra points, gradi
di liberta` di corpo rigido. Nel caso in cui siano presenti superfici di controllo, e` necessario
definire una relazione che lega lo spostamento dei punti della superficie di controllo con il








• {ue} e` il vettore degli extra points ;
• {wj} e` il vettore dei downwash;
• DIJEeDIIJE sono matrici di derivazione e tengono conto anche di effetti non stazionari;
• k e` la frequenza ridotta.
La matrice generalizzata dei coefficienti di influenza aerodinamici legata alla presenza degli
extra points e` data da una relazione del tipo:
[Qie] = [φai]
T [Gka]
T [Wfac] [Qke] (C.21)
nella quale e`:
[Qke] = [Wfac] [Skj] [Ajj]
−1 [DIJE + ikDIIJE] (C.22)







nella quale l’indice h indica una combinazione dei gradi di liberta` i relaivi ai modi utilizzati,
e dei gradi di liberta` e, relativi alla presenza di superfici mobili.
C.3.2 Interpolazione della matrice Aerodinamica Generalizzata
All’interno di una analisi di flutter, il calcolo delle matrici aerodinamiche e la loro trasfor-
mazione in coordinate modali, occupa gran parte del tempo di calcolo e delle risorse del
computer in uso. Come gia` anticipato, queste matrici vengono ottenute per un numero
finito di valori della frequenza ridotta e del numero di mach, e poi interpolate per i valori
necessari all’analisi. All’interno del software MSC.Nastran esistono tre possibili tecniche
di interpolazione:
C. Analisi Aeroelastica con il Software MSC.Nastran 197
• Spline lineare la quale, detto nk il numero di frequenze ridotte per le quali calcolare
esplicitamente la matrice aerodinamica generalizzata, e kint un valore della frequenza





In pratica i valori Qhh(kj) sono visti come punti dell’asse di una trave e, una volta
noti questi, e` possibile ricavare il valore di Qhh per ogni valore della frequenza ridotta.
Mediante la spline lineare, e` possibile interpolare solamente rispetto a variazioni
della frequenza ridotta;
• Spline di superficie, per mezzo della quale e` possibile interpolare sia rispetto a
variazioni della frequenza ridotta, sia rispetto a variazioni del numero di mach;
• Spline lineare “special”, e` una spline lineare utilizzata internamente al metodo “p−k”.













C.3.3 Metodi di risoluzione del flutter interni al software MSC.Nastran
C.3.3.i Metodo “k”
L’idea che sta alla base del metodo “k” e` quella di introdurre uno smorzamento strutturale
(complesso) fittizio proporzionale alla rigidezza del sistema. Tale smorzamento fittizio
indica lo smorzamento che sarebbe necessario aggiungere alla struttura al fine di mantenere
una sollecitazione armonica; la condizione di flutter coincide con quella presso la quale il
termine di smorzamento aggiuntivo si annulla.
Nelle equazioni del flutter viene imposto un moto puramente armonico e cio` si riflette
in una semplificazione dei termini aerodinamici, i quali, in questo caso, dipendono solo dal
numero di Mach e dalla frequenza ridotta.
L’equazione per una analisi modale del flutter mediante il metodo “k” e` data da7:[








{uh} = 0 (C.26)
nella quale:
• Mhh e` la matrice di massa generalizzata, in genere diagonale;
7Si noti che e` stata utilizzata la notazione presente all’interno del riferimento manuale nastran
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• Bhh e` la matrice di smorzamento generalizzata;
• Kkk e` la matrice di rigidezza generalizzata, in genere e` diagonale. La matrice Khh
puo` avere termini complessi, in quanto tiene conto dello smorzamento strutturale.
• m e` il numero di Mach;
• k = ωc
2V
e` la frequenza ridotta;
• c e` una lunghezza di riferimento;
• Qhh (m, k) e` la matrice generalizzata dei coefficienti di influenza aerodinamici;
• ω = 2pif e` la pulsazione, ed f e` la frequenza;
• g rappresenta lo smorzamento strutturale fittizio necessario a mantenere una oscilla-
zione armonica;
• {uh} e` il vettore delle coordinate Lagrangiane, dette anche modal participation
factors.
Si noti che k, V e ω sono legati tra di loro.



















{uh} = 0 (C.27)
nella quale il termine Bhh e` stato moltiplicato per la quantita`
√
1 + ig; tale operazione e`
valida unicamente nell’intorno di g = 0.
L’equazione (C.27) viene risolta come un problema agli autovalori per una serie di




essere interpretati come la coppia dei valori reali di ω e g.
La condizione di flutter avviene per quei valori di ρ, m e k per i quali g = 0, e la
velocita` di flutter e` ricavabile dalla relazione V = ωc
2k
8.
Un altro modo di impostare il metodo “k”, metodo effettivamente utilizzato interna-


























8Si ricorda che il parametro g e` uno smorzamento fittizio ed e` interpretabile come lo smorzamento
strutturale da aggiungere a quello effettivo per mantenere una sollecitazione armonica (la matrice
aerodinamica utilizzata e` valida unicamente per moti armonici). La soluzione data dal metodo “k” e`
dunque valida unicamente nell’intorno della condizione di flutter, ed e` difficilmente interpretabile altrove.
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Secondo la (C.28) l’autovalore complesso e` dato da:






= a+ ib (C.29)
si ha poi:













Una volta effettuata l’analisi, la velocita` di flutter puo` essere ottenuta da grafici di g
rispetto a V .
C.3.3.ii Metodo “kE”
Internametnte al software MSC.Nastran e` previsto, nel caso in cui possa essere trascurato
lo smorzamento viscoso. e non siano richiesti nell’ output della soluzione gli autovettori, un
algoritmo molto efficace di soluzione del metodo “k”, detto metodo “kE”. L’equazione da
risolvere e` la (C.28) nella quale viene annullato il termine Bkk; si noti che l’informazione
relativa allo smorzamento strutturale e` contenuta all’interno della matrice Khh, la quale
ha termini complessi.
C.3.3.iii Metodo “p− k”
















{uh} = 0 (C.31)
nella quale:
• QIhh e` la parte immaginaria della matrice Qhh ed e` detta matrice generalizzata dello
smorzamento aerodinamico;
• QRhh e` la parte reale della matrice Qhh ed e` detta matrice generalizzata della rigidezza
aerodinamica;
• p = ω (γ ± i) e` un autovalore del problema;
• γ = g
2
e` detto transient decay rate
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Si noti che tutte le matrici dell’equazione (C.31) sono composte da termini reali. La









Nel metodo “p− k” l’equazione (C.31) viene scritta in forma canonica:







. . . . . . . . .
−M−1kk
[
Khh − 12ρV 2QRhh
] ... −M−1kk [Bhh − 14ρcV QIhhk ]

 (C.34)
Nella (C.33) il vettore {uk} contiene sia le coordinate Lagrangiane, sia le loro derivate
rispetto al tempo.
Gli autovalori della matrice reale [A] sono sia reali, sia coppie di radici complesse
e coniugate; le radici reali rappresentano fenomeni non oscillatori quali la divergenza
torsionale, sono caratterizzate dunque da una frequenza ridotta nulla e non richiedono un
ciclo iterativo per essere trovate9. Le radici complesse invece richiedono una procedura
iterativa; tale procedura e` basata sulla capacita` di poter ottenere informazione sulla
stabilita` del sistema ad una data velocita` indipendentemente dalla stabilita` alle altre
velocita`. Si ipotizza che i termini aerodinamici non varino bruscamente al variare della
frequenza ridotta.
La procedura iterativa e` basata sul fatto che gli autovalori trovati ad un dato valore
della frequenza ridotta, devono soddisfare sia l’equazione (C.31), si la (C.32).
Il metodo “p − k” ha il vantaggio di avere matrici a termini reali, fatto che porta
semplificazioni dal punto di vista numerico. Un altro vantaggio del metodo “p− k” e` il
fatto che lo smorzamento g = 2γ e`, al contrario dei metodi “k” e “kE” per i quali e` uno
smorzamento fittizio, una stima piuttosto realistica dello smorzamento del sistema.
Il metodo “p− k” fornisce risultati per una serie di velocita` definite dall’utente, dai
quali e` possibile ricavare i grafici g − V .





Im (p) = 0 e` infatti sempre verificata nel caso di radici reali
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C.4 Impostazione di analisi aeroelastiche statiche e di
flutter in ambiente patran
C.5 Creazione dei subcase per l’analisi Aeroelastica Sta-
tica
Una volta definiti il modello strutturale, quello aerodinamico e le spline, occorre impostare
l’analisi. Nell’ambito di questa tesi e` stato utilizzato il programma MSC.Flightloads
versione 2008 r2. In figura C.1 (taldei tali) e` illustrata l’interfaccia grafica presente
internamente al programma per definire i parametri di analisi (definizione di un subcase).
Mediante questa finestra e` possibile creare, modificare od eliminare dei subcase per l’analisi
aeroelastica statica. Per la definizione di ciascun subcase e` necessario riempire i moduli
relativi a trim parameters e FEM rigid body DOFs.
Cliccando su trim parameters si presenta la finestra di figura C.2. Nel caso di velivolo in
volo livellato, i parametri di interesse sono l’angolo di incidenza, l’accelerazione verticale10,
la velocita` angolare (pitch rate) e l’accelerazione angolare di beccheggio. Per un buon esito
della analisi e` importante che questi parametri siano definiti in maniera coerente tra di
loro; nel manuale di nastran, ref [pincopallo], sono presenti vari esempi in merito. Dalla
figura C.2 si nota la presenza delle opzioni di simetria; la simmetria rispetto al piano xy
indica la presenza dell’effetto suolo, mentre la simmetria rispetto al piano xz traduce lo
studio di un semi modello.
Una volta definiti i prametri di trim occorre definire la gestione dei moti di corpo rigido.
Andando nella sezione FEM rigid body DOFs si presenta la finestra di figura C.3. In
questa sezione vengono definiti i nodi SUPORT11; a ciascun nodo SUPORT devono essere
associati i gradi di liberta` necessari a vincolare completamente il nodo. Se ad esempio
il nodo utilizzato ha vincolati i gradi di liberta` 1, 2, 4 e 6, occorre evidenziare i gradi di
liberta` 3 e 5 nella sua definizione12. Si noti che i gradi di liberta` 1, 2 e 3 rappresentano
traslazioni rispetto agli assi rispettivamente x, y e z, mentre i gradi di liberta` 4, 5 e 6
rappresenta le rotazioni rispetto ai medesimi assi; nella definizione dei nodi SUPORT, i
gradi di liberta` sono riferiti di default al riferimento Coord 0.
10L’accelerazione verticale e` esprimibile anche come fattore di carico se in model parameters e` stato
posto g−1, con g l’accelerazione di gravita`, nella casella Trim acceleration scale factor presente sotto
Model Parmeters, sotto cartella di Aeroelastic Models.
11Nelle analisi in genere e` sufficiente un solo nodo SUPORT.
12La necessita` di vincolare completamente i nodi SUPORT con questi gradi di liberta` fittizi deriva
dal fatto che il software MSC.Nastran per arrivare alla soluzione del problema del velivolo libero, passa
attraverso una analisi restrained, nella quale il velivolo e` vincolato ed appunto i nodi SUPORT sono
considerati fissati.
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Qui è possibile
stabilire se creare,
modi f i ca re od
e l i m i n a r e u n
subcase.
Q u i v i e n e
i n s e r i t o i l
n o m e d e l
subcase.




Figura C.1: Interfaccia grafica per la creazione di un subcase per una analisi aeroelastica statica in
MSC.Flightloads
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s u p e r f i c i d i
controllo.
Figura C.2: Interfaccia grafica per la definizione dei parametri di trim
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Gradi di libertà
n e c e s s a r i a







come suport, con i
relativi gradi di
libertà associati.
Figura C.3: Interfaccia grafica per la gestione dei moti di corpo rigido del velivolo
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Una volta creato uno o piu` subcase e` possibile selezionarli separatamente o in blocco
per l’analisi; nel caso in cui vengano selezionati piu` subcase, nel file di output saranno
presenti tutte le soluzioni richieste.
C.6 Impostazione della analisi di flutter
L’impostazione dell’analisi di flutter e` piu` laboriosa rispetto a quella relativa all’analisi
statica; occorre inserire informazioni riguardanti l’aerodinamica non stazionaria (Dalla
sezione Aerodynamics, e cliccando su Unsteady Aerodynamics), definire lo smorzamento
strutturale, il metodo di soluzione delle equazioni del flutter e i parametri della soluzione,
i quali sono dipendenti dal tipo di metodo di soluzione scelto. Nell’ambito di questa tesi
e` stato utilizzato il metodo di soluzione PK; i motivi principali di questa scelta sono
l’interpretabilita` dei risultati della soluzione, dai quali e` possibile ottenere direttamente i
grafici indicanti lo smorzamento relativo ai vari modi in funzione di valori della velocita`
definiti dall’utente, e il fatto che, data la sua natura iterativa, il metodo PK da una
migliore stima dello smorzamento a velocita` diverse da quella di flutter.
Andando su Unsteady Aerodynamics, dal pannello Aerodynamics, si presenta l’inter-
faccia per definire le coppie di valori della frequenza ridotta e del numero di mach per
i quali valutare esplicitamente la matrice aerodinamica generalizata13. Il metodo PK,
puo` effettuare solo interpolazioni con una spline lineare, per maggiori informazioni si
rimanda ai capitoli B.7 e C, per cui puo` effettuare interpolazioni solo rispetto a variazioni
della frequenza ridotta; e` dunque possibile, nell’ambito di una sola analisi, utilizzare un
solo numero di mach. Nello studio del SPB (Solar Powered Biplane), date le modeste
velocita` in gioco, e` stato utilizzato per tutte le analisi il mach di crociera (Mcruise = 0, 11).
La finestra presso la quale definire i parametri di flutter relativamente all’utilizzo del
metodo PK e` illustrata e commentata in figura C.4. Si noti che l’analisi di flutter contiene
intrinsecamente un errore in quanto i calcoli aerodinamici sono effettuati con un solo
numero di mach, mantenendo la quota costante e variando il valore della velocita`. Per
velocita` modeste o per piccole variazioni questo errore e` trascurabile, in caso contrario
occorre definire analisi a vari valori di mach, come e` stato fatto in ref [DIVOUX].
13Si ricorda che il calcolo delle matrici aerodinamiche generalizzate occupa una gran parte delle risorse
computazionali e del tempo di soluzione. Tale calcolo viene effettuato esplicitamente per un numero finito
di punti, definiti dall’utente; le matrici generalizzate per i restanti punti utilizzati nell’analisi di flutter
sono poi ottenuti per interpolazione. Occorre prestare attenzione a far si che i punti estremi (relativi ai
valori minimo e massimo della frequenza ridotta) siano considerati nella definizione delle coppie di M -k.




Viene inserito qui il
valore del numero di






Indica il criterio di
convergenza della
s o l u z i o n e d e l
metodo PK. Il
valore di base è
0,03
Numero di modi da utilizzare nella 
soluzione problema del flutter.
Vengono qui definiti
espl ici tamente i
valori della velocità
p r e s s o i q u a l i
effettuare l’analisi.
Vengono qui definiti i
rapporti tra la densità
alla quota considerata e
la densità a quota zero.
Per ogni valore indicato,
vengono valutate le
soluzioni per ciascun
valore del set di velocità
definito inVelocity Set.
Figura C.4: Interfaccia grafica per la gestione della soluzione del problema del flutter mediante il
metodo PK
Appendice D
Panoramica del file di input per la
creazione del modello strutturale
L
e routine Matlab create per questo lavoro vengono controllate dal file LAUN-
CHER.m; questo avvia gli algoritmi e crea una cartella nel percorso C:\MSC.Software\-
Workspace2\SIM1 dove posiziona il file .BDF da essere importato per la struttura.
La quasi totalita` delle variabili modificabili per dare diversa forma e diversa meshatura
al modello sono contenute nel file DATA INI.m ed alcune sue sotto-routine. Di seguito
si riporta il file al cui interno sono aggiunti dei commenti nella forma NOTA -n-. Questi








%%% FEM Data %%% NOTA -1-
% DEFINIZIONE MESH %
n_elementi1= 5; % elementi oriz bordo attacco
n_elementi2= 5; % elementi oriz long ant
n_elementi3= 5; % elementi oriz long post
n_elementi_vert1= 5; % elementi ali vert long ant
n_elementi_vert2= 4; % elementi ali vert long post
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%




%%% VALORI GENERALI %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
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W_Span=99.1/2; % semiala wing-span [m]
INSERISCI_CENTINE=1; %deve essere 1
%%%%% Discretizzazione lungo Z %%%%%%%%% NOTA -3-
n_centine= 15; %num di centine per ogni baia tra le ali verticali
n_rbe =2; %num di vincoli tra due centine (mettere 2 per averle coincidenti)
n_elementi_baia=7; %num_ elementi tra un rbe e un altro
COORD_Z
el_tot_span=3*(n_centine-1)*(n_rbe-1)*(n_elementi_baia);
L_baia=(W_Span/el_tot_span)*n_elementi_baia; %ampiezza tra due centine
L_elemento=(W_Span/el_tot_span); %lunghezza lungo z di un elemento
%%%%% NSM rivestimento %%%%%%%%%







%%% ALA POSTERIORE %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
% centri di taglio dei logheroni dell’ala posteriore






chord_pos=1.76; % corda ala posteriore [m]
diedro_pos=deg2rad(7); % diedro dell’ala posteriore [rad]
LE_pos=0.15;%1/(GS^4); % rapporto tra la distanza dal bordo di attacco al primo setto e la corda
Quad_ratio_pos=0.7; % rapporto tra la larghezza della sez a scatola e tutto il long ant
TE_LE_pos=0.7; % rapporto tra la larghezza del long post e del long ant
TE_ratio_pos=0.3; % rapporto tra la parte di ala dietro il long post e la corda
MASSA_ACC_pos=464.8554;% Accumulatori sull’ala posteriore [Kg]
n_montanti_pos=4; % Montanti nelle centine (non mettere 0)
%%%% Distribuzione degli accumulatori sull’ala posteriore %%%%% NOTA -5-
n_cent_da_levare_pos=2; % numero di baie delle centine prive di accumulatori
% al tip dell’ala posteriore
span_fraction_pos=(W_Span-n_cent_da_levare_pos*W_Span/42)/W_Span;
% indica la frazione di span relativa alla distribuzione degli accumulatori
nodo_NSM_pos=round(span_fraction_pos*el_tot_span); %nodo a cui si approssima la distr di batterie
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%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
%%% ALA ANTERIORE %%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
% origine (posizione del bordo d’attacco dell’ala anteriore rispetto al
% bordo d’attacco dell’ala posteriore)
X_ANT=-11.91; %[m]
Y_ANT=-21.2; %[m]
% centri di taglio dei logheroni dell’ala anteriore






chord_ant=2.2; % corda dell’ala anteriore [m]
diedro_ant=deg2rad(0); % diedro dell’ala anteriore [rad]
LE_ant=0.15;%1/(GS^4); % rapporto tra la distanza dal bordo di attacco al primo setto e la corda
Quad_ratio_ant=0.7; % rapporto tra la larghezza della sez a scatola e tutto il long n_el_baia_vert
TE_LE_ant=0.7; % rapporto tra la larghezza del long post e del long ant
TE_ratio_ant=0.3; %GS*(GS*10^(-1)); % rapporto tra la parte di ala dietro il long post e la corda
MASSA_ACC_ant=424.1296; % Accumulatori sull’ala posteriore [Kg]
span_fraction_ant=0.9; %indica la frazione di span relativa alla distribuzione degli accumulatori
n_montanti_ant=4; % Montanti nelle centine (non mettere 0)
%%%% Distribuzione degli accumulatori sull’ala anteriore %%%%% NOTA -5-
n_elementi_acc=4; %Numero di baie di centine ai lati dei setti in cui distribuire gli accumulatori
vett_setti=[0 1 2 3]*(n_centine-1)*(n_rbe-1)*(n_elementi_baia)+1;
vett_acc_1 = vett_setti(1):(n_elementi_acc)*(n_elementi_baia);
estremi_1 = [vett_acc_1(1)-1 vett_acc_1(length(vett_acc_1))]*L_elemento;
vett_acc_2 = vett_setti(2)-n_elementi_acc*n_elementi_baia:vett_setti(2)+n_elementi_acc*n_elementi_baia-1;
estremi_2 = [vett_acc_2(1)-1 vett_acc_2(length(vett_acc_2))]*L_elemento;
vett_acc_3 = vett_setti(3)-n_elementi_acc*n_elementi_baia:vett_setti(3)+n_elementi_acc*n_elementi_baia-1;
estremi_3 = [vett_acc_3(1)-1 vett_acc_3(length(vett_acc_3))]*L_elemento;
vett_acc_4 = vett_setti(4)-n_elementi_acc*n_elementi_baia:vett_setti(length(vett_setti))-...
2... %QUESTO NUMERO TI DICE QUANTE BAIE LEVARE DALL’ULTIMO TRATTINO!!!
*n_elementi_baia-1;
estremi_4 = [vett_acc_4(1)-1 vett_acc_4(length(vett_acc_4))]*L_elemento;
span_accumulatori_ant=estremi_1(2)-estremi_1(1) + estremi_2(2)-estremi_2(1)...
+ estremi_3(2)-estremi_3(1) + estremi_4(2)-estremi_4(1);
NSM_ant=MASSA_ACC_ant/span_accumulatori_ant;
vett_acc_ant=[vett_acc_1 vett_acc_2 vett_acc_3 vett_acc_4];
%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%%
























NOTA -1- In questa sezione sono inseriti i valori necessari alla creazione della discretizza-
zione nella sezione del profilo come descritto al paragrafo 3.1.3.
NOTA -2- In questa sezione sono presenti tre variabili che possono avere il valore 0 o 1.
Nel caso di valore 1 servono a far si che nel modello vengano create rispettivamente:
• controventature nelle ali
• controventature nelle ali verticali
• RBE rigidi con nodi in corrispondenza del bordo d’attacco e d’uscita delle ali
verticali da utilizzare per la connessione delle spline.
NOTA -3- In questa sezione sono inseriti i valori necessari alla creazione della discretizza-
zione lungo la coordinata z, ovvero dell’apertura alare, come descritto al paragrafo
3.1.4. Da notare e` come n centine ed n rbe si riferiscano al numero di estremi
da posizionare in un intervallo e non nel numero di sezioni in cui dividerlo; ad
esempio mettendo n centine=2 si avranno solo due centine in corrispondenza delle
ali verticali laterali, mentre ponendo n centine=3 si avranno 3 centine che dividono
la baia tra due ali verticali in 2 parti. Invece n elementi baia e` relativo proprio
al numero di elementi in cui suddividere lo spazio tra una sezione dotata di RBE e
quella successiva.
NOTA -4- In questa parte vengono inseriti i dati relativi al carico delle celle e del payload,
da distribuire uniformemente su tutta la struttura. La suddivisione tra NSM riv ali
e NSM riv set e` relativa alla parte di peso che andra` a gravare rispettivamente sulle
ali orizzontali e su quelle verticali. Questa ripartizione e` eseguita esternamente allo
script secondo il criterio descritto al paragrafo 2.4. I valori precedenti A star ali ed
A star setti, invece, rappresentano l’area totale degli SHELL delle ali e la lunghezza
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totale dei CBAR delle ali verticali sulle quali distribuire le due NSM. A causa della
difficolta nel conoscere analiticamente questi due valori, vengono calcolati all’interno
di Patran inserendo un valore esploratore delle NSM e misurando l’incremento di
massa relativo.
NOTA -5- Le ultime sezioni riguardanti le parti dell’ala posteriore e anteriore riguardano il
posizionamento degli accumulatori. Per L’ala posteriore e` prevista una distribuzione
continua che si estende fino ad un certo punto dell’apertura: e` sufficiente regolare il
parametro n centine da levare. Nel caso dell’ala anteriore, invece, gli accumulatori
sono disposti a gruppi intorno alle ali verticali, abbracciando un numero di centine
a destra e sinistra pari a n elementi acc. Un numero indicato piu` in basso da un
commento, inoltre, serve a togliere il carico delle batterie nelle ultime n (in questo
caso 2) centine al tip.
Nel caso delle ali verticali molti parametri di controllo sono inseriti nello script
SETTI VERTICALI.m, di cui si riporta la parte iniziale contenente le variabili di interesse.




D_motori=0.94; %[m] distanza in fuori del baricentro del mottore





D_carrelli=5; %[m] distanza dal bordo d’attacco dell’ala ant





La notazione utilizzata in questo caso risulta abbastanza chiara. Un esempio del suo
utilizzo si puo` trovare nel paragrafo 3.1.8.
Bibliografia
[1] Frediani A., “Lezioni del corso di Aeroelasticita`”.
[2] Cavallini G., “Lezioni del corso di strutture aerospaziali”.
[3] Cipolla V., “Design of Solar Powered High Altitude Long Endurance Unmanned
Biplanes”, Ph.D. Thesis, Universita` di pisa, Dipartimento di Ingegneria Aerospaziale,
2010.
[4] Prandtl L., “Induced drag of multiplanes”, Tech. rep., NACA, 1924, Transl. of
Technische Berichte Vol. 3, N.7, pp 309-315.
[5] Frediani A., “The Prandtl wing”, Lecture series on innovative congurations and
advanced concepts for future civil aircraft, Von Karman Institute, 2005, ISBN 2-930389-
62-1.
[6] Frediani A., “Large Dimension Aircraft”, 1999.
[7] Dal Canto D., Divoux N., Frediani A., Ghiringhelli G. e Terraneo M., “Preliminary
design against flutter of a PrandtlPlane lifting system”, Proceedings of the XX AIDAA
Congress, Milan, 2009.
[8] Divoux N., “Preliminary Study on Flutter Characteristics of a PrandtlPlane Aircraft”,
Delft University of Technology, 2008.
[9] Montanelli L., “Analisi FEM di velivoli HALE-UAV ad energia solare e modelli
di predizione del peso strutturale”, Tesi di laurea specialistica, Universita` di Pisa,
Departimento di Ingegneria Aerospaziale, 2010.
[10] Borghi M., “Progetto aerodinamico di un velivolo high altitude long endurance (HALE)




[11] Cantisani P., “Studi preliminari al progetto strutturale di un velivolo UAV biplano
ad energia solare per missioni HALE (High Altitude Long En- durance”, Tesi di laurea
specialistica, Universita` di Pisa, Departimento di Ingegneria Aerospaziale, 2008.
[12] Rizzo E., Frediani A., “A model for solar powered aircraft preliminary design”,
Aeronautical Journal, Vol. 112, No. 1128, FEB 2008, pp 57-78.
[13] Casarosa C., “Meccanica Del Volo”, Ed. Plus, 2005.
[14] Fung Y.C., “An introduction to the theory of Aeroelasticity”, Dover Publications.
[15] Bisplinghoff, R.L., Ashley H., Halfman R.L. “Aeroelasticity”, Dover Science Books.
[16] MSC.Nastran “Installation and Operations Guide”.
[17] MSC.Nastran “Getting Started User’s Guide”.
[18] MSC.Nastran “Linear Static Analysis User’s Guide”.
[19] MSC.Nastran “Aeroelastic User’s Guide”.
[20] MSC.Nastran “Quick Reference Guide”.
[21] MSC.Patran “Flightloads User’s Guide”.
